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Ce glossaire contient l’ensemble des termes techniques, sigles, abréviations,
acronymes et notations utilisés dans ce rapport. Pour des raisons de facilité de
lecture, tous ces termes ont été regroupés. Des renvois sont utilisés. Les caractères
grecs sont listés en dernier.
—A—
AC : Air climatisé.
Acceleration Stop Distance : Distance parcourue, lors d’une procédure
d’accélération-arrêt, entre le point de lâcher des freins, l’accélération jusqu’à
VEF et le freinage avec panne moteur à VEF .
Acceleration Stop Distance Available : Longueur disponible pour effectuer une
procédure d’accélération-arrêt. C’est la longueur de la piste plus la longueur
d’une éventuelle stopway.
Accélération-Arrêt : Procédure de freinage en cas de panne moteur au décollage
avant la vitesse critique V1. En anglais : Rejected Takeoff.
Adaptation : Valeur à maximiser dans un algorithme génétique. Voir Critère.
AFM : Airplane Flight Manual.
AG : Algorithme Génétique (ou plus rarement Anti-Givre).
AI : Anti-Ice. Système de protection contre le givre.
Algorithme Génétique : Méthode d’optimisation appliquant au problème à op-
timiser des processus d’adaptation inspirés de la théorie de l’évolution de Dar-
win.
Angle de gîte : Inclinaison de l’avion selon l’axe du roulis (orienté selon le fu-
selage). Permet d’effectuer des virages. Compté positivement lorsque l’avion
penche à droite. En anglais : Bank Angle.
ASD : Voir Acceleration Stop Distance.
ASDA : Voir Acceleration Stop Distance Available.





Brake Release : Point de lâcher des freins. Début du décollage.
Bank Angle : Voir Angle de gîte.
BR : Brake Release. Point de lâcher des freins.
—C—
Cap : Angle entre l’axe longitudinal de l’avion et le nord magnétique. En anglais :
heading. À ne pas confondre avec la Route.
Clearance Obstacle : Évitement de tous les obstacles.
CONF : Configuration Hypersustentatrice. Voir A.2.3.5.
Consistance : Propriété d’un ensemble d’instructions définissant une trajectoire.
L’ensemble d’instructions est consistant s’il peut être interprété par Octoper.
Voir 3.1.
Complexité : Critère permettant d’évaluer la difficulté d’exécution d’une trajec-
toire par le pilote. Voir 2.5
Closest Decision Point : Voir Plus Proche Point de Décision.
Critère : Valeur à maximiser dans un algorithme d’optimisation. Synonymes : Fit-
ness, Adaptation, Fonction Objectif.
Critère Mixte : Valeur à maximiser lors du processus d’optimisation de l’EOSID.
Voir 2.5.2.
Croisement : Opérateur utilisé dans l’algorithme génétique. Voir 4.2.2.1.
Cx : Coefficient de traînée de l’avion. Voir A.2.3.3.
Cz : Coefficient de portance de l’avion. Voir A.2.3.2.
—D—
Decision Point : Voir Point de décision.
Decision Speed : Vitesse de décision. Vitesse jusqu’à laquelle, en cas de panne
moteur, il est possible de freiner afin d’effectuer une procédure d’accélération-
arrêt. Notée V1.
Direct To Nav : Type de segment de vol latéral. Contraction de Fly Direct To
Navaid.
DME : Distance Measuring Equipment. Voir 1.2.4.1.
DP : Voir Point de Décision.




EOSAGE : Logiciel permettant de relever les obstacles le long d’une trajectoire
de décollage en superposant la trace au sol et la carte représentant le relief
survolé.
EOSID : Engine Out Standard Instrument Departure. Trajectoire alternative à la
SID en cas de panne moteur lors du décollage.
Eugénisme : Principe consistant à ne conserver que les individus les mieux adaptés
d’une population, parfois au détriment de la diversité génétique.
—F—
F : Poussée fournie par les réacteurs de l’avion.
FAA : Federal Aviation Administration.
FAR : Federal Aviation Regulations. Ce sont les réglementations émises par les
Federal Aviation Administration.
Finesse : Rapport entre la portance et la traînée d’un avion. Généralement com-
prise entre 10 et 20 pour un avion de ligne moderne.
FIT : Flight Idle Thrust. Régime réduit-vol. Voir A.3.3.
Fitness : Voir Critère.
Flap : Volet. Voir A.2.3.5.
Flight Idle Thrust : Régime réduit-vol. Voir A.3.3.
Fly Heading : Type de segment de vol latéral.
FMS : Flight Management System.
FN : Poussée minimum nécessaire pour maintenir l’avion en palier stabilisé.
Fonction Objectif : Processus permettant à un algorithme d’optimisation de cal-
culer la valeur du critère à maximiser. Désigne aussi, par extension, le critère
lui-même. Voir Critère.
Format Standard SCAP : Format de définition de trajectoire avion dans lequel
chaque segment latéral est défini selon le format reconnu par Octoper, c’est-
à-dire défini par rapport à des Navaids. Voir 1.2.4.
FSG : First Segment Gradient. Voir B.4.2.1.
ft : Feet. Unité de longueur égale à 0.3048m. Voir Pied.
—G—
GIT : Ground Idle Thrust. Régime réduit-sol. Voir A.3.3.




Heading : Voir Cap.
HSD : Hauteur de Sécurité au Décollage. Voir B.6.3.3.
—I—
IATA : International Air Transport Association. Association éditant les SCAP In-
terface Specification.
IMC : Instrumental Meteorological Conditions. Vol aux instruments.
—J—
JAA : Joint Aviation Authorities.
JAR : Joint Aviation Requirements. Ce sont les réglementations émises par la Joint
Aviation Authorities.
—K—
k1 : Paramètre de contrôle utilisé pour l’optimisation du décollage par Octopus.
k1 = V1/VR.
k2 : Paramètre de contrôle utilisé pour l’optimisation du décollage par Octopus.
k2 = V2/VS.
kVs : Rapport entre la vitesse de l’avion et sa vitesse de décrochage.
—M—
Manuel de vol : Documentation sous forme imprimée ou logicielle, permettant de
calculer la performance de l’avion dans les conditions réglementaires.
Max Climb : Régime maxi-montée. Voir A.3.3.
Max Cruise : Régime maxi-croisière. Voir A.3.3.
MaxTargetMMD : Masse Maximale au Décollage non limitée par les obstacles.
C’est la MMDmaximale qu’il est possible d’obtenir sur une SID ou une EOSID.
Elle est calculée avec le logiciel Octopus sur un décollage réglementaire en ligne
droite sans obstacles.
MCL : Max Climb. Régime maxi-montée. Voir A.3.3.
MCT : Maxi-Continuous. Régime maxi-continu. Voir A.3.3.
MD : Masse au décollage.
Mille Marin : Unité de mesure de distance horizontale valant 1852 mètres.
16
GLOSSAIRE
MinTargetMMD : Masse Maximale au Décollage obtenue sur la SID avant l’intro-
duction de l’EOSID dans la procédure de décollage. C’est la masse minimale
à partir de laquelle l’utilisation d’une EOSID présente un intérêt.
MMD : Masse Maximale au Décollage.
MMDSO : Masse Maximale au Décollage Sans Obstacles. Voir B.1.
MMSD : Masse Maximale Structurale au Décollage. Voir B.1.
MNT : Modèle Numérique de Terrain.
MTOW : Maximum TakeOff Weight. Voir MMD.
Mutation : Opérateur utilisé dans l’algorithme génétique. Voir 4.2.2.
MSC : Masse Sans Carburant. Voir B.1.
—N—
Nav Track : Type d’instruction de vol latéral. Contraction de Fly Navaid Track.
NDB : Non Directional Beacon. Balise de radionavigation omnidirectionnelle. Voir
1.2.4.1.
Net Flight Path : Profil vertical net. C’est le profil vertical brut rabaissé d’un
gradient forfaitaire. Ce profil doit survoler tous les obstacles avec une marge
de 35 ft.
Nm : Nautical Mile. Unité de longueur égale à 1852 m. Voir Mille Marin.
—O—
Octoper : Logiciel permettant de simuler le comportement d’un avion en vol à
basse vitesse et faible altitude. Utilisé pour déterminer les traces au sol des
SID et des EOSID.
Octopus : Operational and Certified TakeOff and landing Performance Universal
Software. Logiciel permettant de calculer les contraintes réglementaires de dé-




PA : Pilote Automatique.
PATHCO : Variable du logiciel Octoper stockant les instructions de profil latéral.
Voir 3.2.1.
PathFind : Outil informatique de construction, de réparation et d’évaluation d’ins-
tructions de profil latéral.
PDF : Probability Density Function. Fonction de densité de probabilité.
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Pied : Unité de distance verticale, abrégée ft, égale à 0.3048m.
Piste : Surface aménagée pour le décollage et l’atterrissage d’aéronefs. Cette surface
pouvant généralement être utilisée dans deux (ou plus) directions différentes,
on considérera autant de pistes différentes.
Plus Proche Point de Décision : Point à partir duquel une panne moteur sur la
SID n’affecte pas le respect des contraintes opérationnelles, et ne nécessite donc
plus un déroutement vers une EOSID. Noté DPc (Closest Decision Point).
Point de décision : Point jusqu’auquel il est possible de décider d’utiliser l’EO-
SID. C’est le point que le pilote prendra en compte dans ses décisions. Noté
DP .
Point de diversion : Point à partir duquel les profils latéraux de la SID et de
l’EOSID divergent. Noté V P .
Procédure basse vitesse : Phase de décollage ou d’atterrissage. On considère en
général que les procédures basse vitesse sont celles effectuées en dessous de
1500 ft.
—Q—
QFU : Orientation magnétique de la piste.
QNH : Pression à l’altitude de l’aéroport dans les conditions atmosphériques stan-
dard.
—R—
r : Variable aléatoire réelle suivant une loi uniforme sur l’intervalle [0, 1] ou ]0, 1].
Radial : Demi-droite ayant pour extrémité une balise de navigation. Le radial est
défini par son point d’origine et par la direction dans laquelle est orientée la
demi-droite.
Rejected Takeoff : Voir Accélération-Arrêt.
Required Navigation Performance : Méthode de navigation permettant de
suivre une trajectoire prédéfinie avec une grande précision et avec à chaque
instant une estimation de l’écart par rapport à la position théorique de l’avion.
RFID : Radio Frequency IDentification. Voir 1.2.4.1.
RNP : Voir Required Navigation Performance.
Route : Droite suivie par l’avion, caractérisée par l’orientation de la route et par
un des points appartenant à la route. En anglais : Track. À ne pas confondre
avec le cap (heading).




SCAP : Standard Computerized Airplane Performance. Voir IATA et Format Stan-
dard SCAP.
SID : Standard Instrument Departure. Trajectoire de décollage en condition tous
moteurs.
Sélection : Opérateur utilisé dans l’algorithme génétique. Voir 4.2.2.
Segment : Phase d’une trajectoire d’avion. Pour un décollage, on distingue
– Segment vertical : permettant de définir les différentes phases du décollage en
termes de pente, vitesse, configuration hypersustentatrice et poussée moteur.
– Segment latéral : permettant de définir les virages successifs de l’avion.
Chaque segment latéral correspond à un virage au maximum.
Slat : Bec de l’aile. Voir A.2.3.5.
SSG : Second Segment Gradient. Pente au second segment.
—T—
TAS : True Airspeed. Vitesse de l’avion par rapport à la masse d’air.
Takeoff Distance : Distance entre le point de lâcher des freins et le point de pas-
sage à 35 ft.
Takeoff Run : Distance entre le lâcher des freins et un point à mi-chemin entre le
point de décollage et le point de passage à 35 ft. Voir B.3.2.
Takeoff Run Available : Distance disponible pour le décollage. Voir B.3.2.
Takeoff Thrust : Régime maxi-décollage. Voir A.3.3.
TargetMMD : Masse au décollage que la compagnie aérienne souhaite obtenir
quand elle conçoit ou fait concevoir une EOSID.
tEF : Instant où l’avion atteint la vitesse VEF , c’est-à-dire une seconde avant d’at-
teindre la vitesse V1.
Température : Paramètre de l’algorithme génétique permettant de contrôler l’im-
pact local et global des opérateurs. Voir 4.2.1.3.
TOD : TakeOff Distance. Distance de décollage entre le point de lâcher des freins
et le passage à une altitude de 35 ft.
TODA : TakeOff Distance Available.
TOIS : TakeOff Information Structure. Ensemble des paramètres de décollage ren-
voyés par Octopus.
TOR : TakeOff Run.
TORA : TakeOff Run Available.
TOT : TakeOff Thrust. Régime maxi-décollage. Voir A.3.3.
TOGA : TakeOff / Go Around. Voir TOT.
TOW : TakeOff Weight. Voir MD.





V1 : Vitesse de décision. Voir B.2.1.
V2 : Vitesse de sécurité au décollage, atteinte à 35 ft. Voir B.2.4.
VEF : Vitesse d’apparition de la panne (EF = Engine Failure). Voir B.2.1.
VLOF : Vitesse de décollage de l’avion (LOF : Lift Off). C’est la vitesse à partir de
laquelle la sustentation est assurée. Voir B.2.3.
VMBE : Max Brake Energy Speed. Voir B.2.1.
VMCA : Vitesse minimale de contrôle-air. Voir B.2.2.
VMCG : Vitesse minimale de contrôle au sol. Voir B.2.1.
VMC : Visual Meteorological Conditions. Vol à Vue.
VOM : Vitesse Optimale de Montée.
VR : Vitesse de rotation. Voir B.2.2.
Vitesse de décision : Vitesse jusqu’à laquelle le pilote peut décider d’interrompre
le décollage et de procéder à un Rejected Takeoff. Notée V1.
Vitesse de rotation : Vitesse à laquelle le pilote amorce la rotation de l’avion
dans le but de décoller. Notée VR. Voir B.2.2.
VOR : Very High Frequency Omnidirectional Range. Voir 1.2.4.1.
VP : Point de Diversion.
Vs : Vitesse de décrochage. kVs = V/Vs.
—Caractères Grecs—
ρ : Densité de l’air.
φ : Angle de gîte.
Θ : Fonction Octopus.
—Notations—
dxe : Arrondi supérieur de x.
bxc : Arrondi inférieur de x.
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Le transport de passagers ou de fret est un marché extrêmement concurrentiel.
Les compagnies aériennes sont confrontées à des contraintes de plus en plus strictes
et variées : en plus des contraintes de sécurité sont progressivement apparues des
contraintes de réduction de la consommation, du bruit, de la pollution, de l’occu-
pation de la piste et de l’espace aérien. En particulier, les pressions économiques
mènent les avionneurs et les compagnies à constamment améliorer les avions et les
procédures aéronautiques afin de maximiser l’exploitation de chaque avion et no-
tamment la quantité acceptable de passagers ou de chargement.
Dans ce contexte, cette thèse s’intéresse aux limitations induites sur la masse
de l’avion au décollage par les contraintes de passage d’obstacles en région monta-
gneuse. La SID (Standard Instrument Departure) est la trace au sol de la trajectoire
de décollage en conditions normales (tous moteurs en fonctionnement). En cas de
panne moteur, il peut exister des obstacles qui rendent la SID non admissible au-
delà d’une certaine masse, ce qui implique une limitation du chargement de l’avion.
Afin d’augmenter cette masse, on peut concevoir une trajectoire alternative, l’EO-
SID (Engine Out Standard Instrument Departure), vers laquelle l’avion se déroutera
s’il survient une panne de nature à compromettre la sécurité de l’avion sur la SID.
Les EOSID sont conçues à l’avance, au sol, en fonction de la SID déjà existante
et du relief environnant. Aujourd’hui, elle sont réalisées manuellement, itérativement,
par des ingénieurs, en prenant en compte des contraintes réglementaires et des cri-
tères subjectifs de complexité de la trajectoire. Chacune des propositions successives
d’EOSID est évaluée individuellement à l’aide d’une combinaison de plusieurs logi-
ciels spécialisés afin de choisir celle qui offrira la plus grande masse admissible au
décollage. Une fois l’EOSID choisie, un grand nombre de vérifications est nécessaire
pour contrôler la validité du binôme SID+EOSID pour toutes les conditions de dé-
collage possibles.
Ce processus est long, coûteux, fastidieux et son optimalité n’est pas garantie ;
il peut nécessiter jusqu’à un mois de travail pour une personne qualifiée.
Dans le cadre de cette thèse, on se propose dans un premier temps d’analyser
ce problème, le savoir-faire des concepteurs d’EOSID ainsi que les contraintes aéro-
nautiques à satisfaire. Une fois cette analyse effectuée, le processus de conception de
l’EOSID est modélisé sous la forme d’un problème d’optimisation complexe. Pour
résoudre ce problème, nous avons développé un algorithme génétique qui constitue
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la base d’un prototype de logiciel permettant de générer une EOSID de façon au-
tomatisée et optimale. Ce logiciel pourra alors être distribué aux différents acteurs
des opérations aéronautiques afin qu’ils puissent concevoir leurs procédures de dé-
collage. Cette technique a fait l’objet d’un dépôt de brevet [1].
Ce mémoire est organisé en cinq chapitres.
Le chapitre 1 regroupe les notions essentielles nécessaires à la compréhension
des procédures de décollage. Les formats de définition du profil latéral des trajec-
toires de décollage ainsi que les procédures SID sont décrits. Le concept d’EOSID est
présenté ainsi que les méthodes actuelles de conception d’EOSID et de vérification
de la validité du binôme SID+EOSID.
Le chapitre 2 transpose la méthode de conception sous la forme d’un problème
d’optimisation. Il définit un critère à maximiser prenant en compte à la fois la masse
de l’avion au décollage et la complexité de la trajectoire.
Par la suite, le chapitre 3 expose la notion de consistance d’une trajectoire et
le fonctionnement du module logiciel Pathfind, développé pour faciliter la création
et la manipulation de profils latéraux consistants. Cet outil permet la définition de
l’espace de solutions des EOSID.
Le chapitre 4 décrit la structure de l’algorithme génétique développé, ainsi que
le fonctionnement des opérateurs utilisés pour se déplacer dans l’espace de solutions
afin de maximiser le critère d’optimisation.
Dans le chapitre 5, l’algorithme d’optimisation des EOSID est appliqué à deux
aéroports. Le premier est un aéroport virtuel pour lequel la trajectoire optimale est
connue. Le deuxième est un aéroport réel pour lequel Airbus a conçu manuellement
une EOSID utilisée opérationnellement. Celle-ci est comparée, en termes de masse
au décollage et de complexité, avec le résultat de l’algorithme génétique. On montre
en particulier l’apport de notre méthode en termes de temps de développement et
d’optimalité de la solution.
Enfin, les annexes présentent des informations complémentaires relatives no-
tamment à la physique du décollage et aux contraintes réglementaires. Par ailleurs,
l’annexe G constitue une étude sur un sujet connexe à cette thèse et ayant fait
l’objet d’un deuxième dépôt de brevet [2]. Une méthodologie y est proposée afin de
répondre à un problème transverse rencontré lors des calculs opérationnels de masse




Ce chapitre présente le décollage et le concept de la trajectoire de décollage
avec un moteur en panne.
Après un rappel des notions essentielles concernant le décollage, nous décri-
rons les techniques utilisées pour définir le profil latéral d’une trajectoire et pour
suivre cette trajectoire durant le décollage. Nous présenterons ensuite les méthodes
de conception, d’évaluation et d’utilisation des trajectoires standard de décollage :
les SID.
Enfin nous présenterons le concept central de ce mémoire : l’EOSID. Il s’agit
d’une trajectoire secondaire utilisée uniquement en cas de panne moteur durant le
décollage, et composée d’une succession de virages différents de ceux de la SID.
Nous verrons dans quelles conditions l’EOSID est utilisée, comment elle est définie
et quelles sont ses interactions avec la SID.
1.1 Notions sur le décollage
Le décollage commence lorsque l’avion, immobile en bout de piste, commence
son accélération au sol. Ce point de départ du décollage s’appelle le point de lâcher
des freins et est noté BR (Brake Release). Nous considérerons dans ce mémoire que
le décollage se termine à une altitude prédéfinie, dépendant de l’aéroport et du relief
environnant. En l’absence de relief, cette altitude est généralement fixée à 1500 ft
au-dessus du point de lâcher des freins. Comme il sera question dans ce mémoire
d’aéroports présentant des reliefs importants, l’altitude de fin de décollage sera fixée
à 50 ft au-dessus de l’obstacle le plus élevé à proximité de l’aéroport.
On distinguera tout d’abord le profil latéral et le profil vertical de la trajectoire
de décollage.
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1.1.1 Profil vertical de la trajectoire de décollage
Le profil vertical est caractérisé par les pentes, les vitesses de vol, la poussée
moteur, les altitudes de palier et les instants de rentrée des trains d’atterrissage,
des becs et des volets. Une panne moteur ayant un fort impact sur les pentes et les
vitesses de vol, le profil vertical sera différent selon qu’il y a ou non occurrence d’une
panne moteur.
Le profil vertical tous moteurs est optimisé selon des critères opérationnels tels
que le coût en carburant, le bruit, la pollution [3][4]. En revanche, en cas de panne
moteur, l’avion suit un profil vertical réglementaire dont les différentes phases sont
décrites en détail en annexe A.
Les paramètres de décollage de l’avion sont choisis de façon à satisfaire l’en-
semble des contraintes réglementaires de sécurité à la fois en cas de panne et en
l’absence de panne. Cependant, le cas de la panne moteur étant le plus critique,
c’est lui qui est considéré comme étant dimensionnant et donc qui est pris en compte
pour calculer ces paramètres.
1.1.2 Profil latéral de la trajectoire de décollage
Le profil latéral définit l’ensemble des virages effectués par l’avion durant la
procédure de décollage. Comme nous le verrons en 1.2, ces virages sont réalisés en
s’aidant de balises de radionavigation appelées navaids. Dans la plupart des cas, le
profil latéral est fixe, qu’il y ait ou non une panne moteur. Ce profil latéral est ap-
pelé la SID (Standard Instrument Departure). Les procédures SID, leur conception
et leur utilisation opérationnelle sont décrites en 1.3.
Cependant, pour certains aéroports, il est possible d’introduire un autre profil
latéral qui ne sera utilisé qu’en cas de panne moteur : l’EOSID (Engine Out Stan-
dard Instrument Departure). L’EOSID ne remplace pas la SID ; elle est utilisée en
association avec la SID, c’est pourquoi on parlera de binôme SID+EOSID. Ces pro-
cédures sont décrites en 1.4.
En définitive, tout décollage utilise une SID. Certains décollages en région
montagneuse utilisent une SID et une EOSID.
1.1.3 Vitesses VEF , V1 et V2
On définit lors de l’accélération au sol la vitesse critique V1 et la vitesse VEF
telles que :
– En cas de panne (et notamment panne moteur) avant V1, il est encore pos-
sible de freiner afin d’interrompre le décollage, tout en garantissant que
l’avion pourra s’arrêter avant la fin de la piste.
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– VEF (Engine Failure) est la vitesse dimensionnante pour le calcul des per-
formances au décollage. Elle est située une seconde avant V1.
– En cas de panne (et notamment panne moteur) après VEF , il est possible de
poursuivre le décollage en satisfaisant l’ensemble des contraintes de sécurité.
L’intervalle d’une seconde entre VEF et V1 correspond réglementairement au
temps nécessaire au pilote pour diagnostiquer la panne et amorcer la procédure
d’accélération-arrêt.
On considère que le cas de la panne moteur à VEF est celui qui donnera les
pires performances au décollage et donc les marges les plus réduites par rapport aux
contraintes réglementaires. En effet, en cas de panne moteur avant ce point, il est
possible d’interrompre le décollage. En cas de panne après ce point, l’avion aura
bénéficié de la pleine puissance pendant une durée plus longue, ce qui a pour effet
d’améliorer la vitesse d’envol et la pente de montée de l’avion. Les performances de
l’avion pour une panne après VEF sont donc supérieures à celles pour une panne
à VEF . Pour l’évaluation des contraintes réglementaires du décollage, on se basera
donc sur le cas d’une panne moteur à VEF .
V2 est la vitesse de l’avion au moment où il atteint une hauteur de 35 ft suite
à un décollage avec une panne moteur à VEF . À partir de cette altitude de 35 ft,
l’avion entame une montée stabilisée à vitesse constante.
Comme nous allons le voir, ces vitesses interviennent dans le calcul des contraintes
réglementaires au décollage.
1.1.4 Contraintes réglementaires au décollage
Ces contraintes sont de différentes natures et concernent plusieurs grandeurs
caractéristiques du décollage, par exemple :
– Les vitesses V1 et V2 doivent chacune rester dans un intervalle déterminé,
dépendant du type d’avion, de la longueur de piste, de la masse de l’avion,
etc.
– La distance de décollage doit être inférieure à la longueur de la piste.
– La distance d’accélération-arrêt doit être inférieure à la longueur de la piste.
– L’envol de l’avion doit satisfaire des conditions de pente minimale lors de
chacune des phases du décollage.
– Etc.
Il y a 38 contraintes réglementaire de ce type à prendre en compte. Par ailleurs
l’avion doit survoler les obstacles (relief, bâtiments, antennes, etc.) avec une marge
verticale de 35 ft (ou de 50 ft s’il est en virage), ce qui rajoute une contrainte par
obstacle.
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1.1.5 Logiciel Octopus
D’un point de vue opérationnel, pour les avions Airbus, la façon la plus pra-
tique de vérifier que l’avion satisfait bien l’ensemble des contraintes réglementaires
de sécurité consiste à utiliser le logiciel Octopus. C’est un manuel de vol informatique
conçu par Airbus et utilisant des modèles numériques pour simuler les performances
des avions de la gamme Airbus. En fonction des conditions de décollage de l’avion,
le logiciel Octopus est capable de calculer l’état de l’ensemble des contraintes régle-
mentaires.
Octopus est également capable d’optimiser les paramètres que le pilote peut
contrôler (vitesses V1, V2, configuration hypersustentatrice) en fonction des para-
mètres subis (obstacles le long de la trajectoire, conditions météorologiques, etc.)
afin de maximiser la masse admissible au décollage.
Dans la suite de ce mémoire, Octopus sera essentiellement utilisé ainsi, afin de
calculer la Masse Maximale au Décollage (MMD) et les vitesses V1 et V2 permettant













Figure 1.1 – Entrées et sorties du logiciel Octopus en mode optimisation
Les contraintes réglementaires et les méthodes de calcul d’Octopus sont dé-
crites plus en détail dans l’annexe B.
1.1.6 Facteurs humains
En plus de toutes ces contraintes formelles, certains paramètres humains doivent
être pris en compte en aéronautique. Le décollage est la phase impliquant la plus
grande charge de travail de la part du pilote. Divers problèmes peuvent survenir et
le pilote doit être prêt à y apporter une solution rapidement. Le cas de la panne
moteur est seulement l’un des nombreux problèmes possibles au décollage. Parmi les
autres problèmes pouvant survenir, citons, de manière non exhaustive, les problèmes
de :
– changement des conditions météorologiques ou de l’état de la piste,
– panne d’instruments de bord, de systèmes électriques ou hydrauliques,
– givrage,
– collision (avec un autre avion, avec un objet sur la piste, avec un oiseau),
– etc.
Tous ces problèmes ne sont malheureusement pas toujours prévisibles et il
n’existe pas toujours de procédure pour les détecter ou pour y remédier. Dans le cas
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précis de la panne moteur, le pilote est confronté à une charge de travail accrue due
aux tâches suivantes :
– diagnostic de la panne moteur,
– choix entre une tentative de ré-allumage du moteur, le maintien du moteur
en l’état ou l’utilisation des extincteurs,
– choix de la trajectoire à suivre,
– communication avec la tour et l’équipage,
– vérification des autres systèmes (une panne moteur peut entraîner une avarie
sur d’autres systèmes, notamment le système hydraulique),
– etc.
Le pilote se retrouve dans une situation potentiellement stressante et qu’il n’a
statistiquement jamais vécue auparavant en conditions réelles ; même s’il a effectué
la trajectoire de nombreuses fois, il ne l’a jamais réalisée avec un moteur en panne.
Si le pilote n’est pas en mesure de vérifier que l’avion suit bien la trajectoire prévue,
deux situations sont à craindre :
– Le pilote peut être tenté de reprendre manuellement le contrôle du profil la-
téral alors que l’avion était pourtant en train de suivre la trajectoire prévue.
Cela mène l’avion sur une trajectoire dont il n’est pas garanti qu’elle vérifie
les contraintes réglementaires.
– Le pilote peut ne pas se rendre compte que l’avion ne suit pas la trajectoire
prévue, par exemple parce qu’un des systèmes de l’avion est défaillant. Cela
mène également l’avion sur une trajectoire dont il n’est pas garanti qu’elle
vérifie les contraintes réglementaires.
En cas de panne moteur, le pilote doit donc être capable de vérifier que le
comportement de l’avion est cohérent avec le plan de vol ou la trajectoire prévue.
Les procédures de décollage et notamment leur profil latéral doivent être conçus en
tenant compte de cette contrainte.
1.2 Définition d’un profil latéral de trajectoire
Le profil latéral résultant du suivi d’un ensemble d’instructions peut varier en
fonction de paramètres météorologiques (vent en particulier) ou avion (vitesses de
vol, panne moteur), mais sa sensibilité par rapport à ces paramètres variera égale-
ment selon le format des instructions de décollage.
Par ailleurs, il est important de noter quelles sont les étapes qui permettent
de passer des instructions de trajectoire au profil lui-même. En situation réelle, les
instructions définissant le profil latéral sont rentrées dans l’ordinateur de bord de
l’avion qui les transmet au système de gestion du vol (Flight Management System,
FMS). Le FMS suit en temps réel la position de l’avion et détermine les caps à suivre
et les points à rejoindre. Ces données sont transmises au pilote automatique (PA)
qui est un système d’asservissement permettant de diriger l’avion tout en maîtrisant
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ses différents paramètres (cap, vitesse, pente, altitude).
Enfin, dans le cadre de la préparation au sol des vols, il existe des outils permet-
tant de simuler le comportement de l’avion en réponse à un ensemble d’instructions
de pilotage, afin de valider a priori et au sol la trajectoire de décollage. Le logiciel
développé par Airbus permettant de faire ce type de calculs s’appelle Octoper.
Dans ce mémoire, on s’intéressera essentiellement au cas où le profil latéral est
suivi par le système de gestion de vol (FMS). Cependant, comme nous l’avons vu
en 1.1.6, il faut garder à l’esprit que le profil latéral doit être suffisamment simple
pour pouvoir être suivi manuellement par le pilote.
1.2.1 Asservissement de trajectoire
En premier lieu, il convient de distinguer les instructions définissant le profil
latéral à suivre, et le profil latéral lui-même. Les premières sont un ensemble de don-
nées, transmises au pilote ou à l’avion, pour lui indiquer quelle trajectoire suivre. Le
deuxième est un résultat physique qui peut être décrit, par exemple, sous la forme
d’une courbe paramétrée (x(t), y(t)).
Les instructions définissant la trajectoire sont transmises au FMS et au PA qui
les traduit en commandes sur les ailerons, dérive et spoilers de l’avion. Ce dernier
réagit, notamment en fonction de paramètres externes tels que la vitesse du vent et











Figure 1.2 – Suivi de trajectoire en boucle ouverte
En pratique, aucun avion de ligne n’est contrôlé par un système en boucle
ouverte. Il est indispensable, pour assurer un suivi correct de la trajectoire, d’in-
troduire un feedback afin de prendre en compte les perturbations externes et les
éventuelles imprécisions du système de guidage. Le système en boucle fermé peut
être schématisé comme suit :
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Figure 1.3 – Suivi de trajectoire en boucle fermée
Dans la figure 1.3 :
– Les Instructions représentent un ensemble de données suffisantes pour dé-
finir le profil latéral théorique de l’avion.
– Le Contrôleur représente le Flight Management System (FMS) et le Pilote
Automatique (PA). Le FMS traduit les instructions en données compréhen-
sibles d’une part par le PA et d’autre part par le pilote pour que celui-ci
puisse visualiser le suivi de la trajectoire. Le PA maintient l’avion sur la
trajectoire en fonction des perturbations extérieures au moyen des surfaces
de contrôle (ailerons, gouverne de profondeur et de direction).
– LesPerturbations Extérieures sont le vent, les variations de température,
de pression, qui ont un impact parfois non mesurable sur les performances
aérodynamiques et propulsives de l’avion.
– Le Système Physique est l’avion, plongé dans son environnement.
– Le Profil Latéral est le résultat du suivi de la trajectoire.
– La Mesure représente l’ensemble des techniques permettant d’avoir des in-
formations sur les paramètres cinétiques de l’avion : anémomètre (vitesse
air), compas (cap), variomètre (pente), altimètre (altitude), VOR (position
par rapport à des balises de radionavigation, voir 1.2.4.1), GPS (position),
etc.
En définitive, le type d’équipements présents à bord de l’avion et leur précision
ont un impact majeur sur le type de trajectoire que l’avion sera capable de voler, et
sur la précision du suivi de la trajectoire.
1.2.2 Limitations pratiques sur le profil latéral de la trajec-
toire
Le format le plus général serait une description exhaustive des points survo-
lés, c’est-à-dire une courbe paramétrique (x(t), y(t)). Même si le profil latéral de
l’avion peut dans tous les cas s’exprimer sous cette forme, toutes les courbes pa-
ramétrées de cette forme ne sont pas réalisables dans la pratique. Les limitations
sont soit d’ordre physique, soit d’ordre informatique (c’est-à-dire lié à la quantité
d’information définissant la trajectoire).
29
1.2. DÉFINITION D’UN PROFIL LATÉRAL DE TRAJECTOIRE
1.2.2.1 Limitations physiques
Pour un vol en virage et en palier, l’ensemble des trajectoires paramétriques
(x(t), y(t)) est limité, indépendamment des perturbations externes et des capacités
d’asservissement du FMS/PA, par un certain nombre de contraintes physiques.







et V (t) =
∥∥∥∥−−→V (t)∥∥∥∥ (1.1)
On citera notamment les contraintes suivantes :
– La vitesse de l’avion est bornée. On a donc
Vmin ≤ V (t) ≤ Vmax (1.2)
où Vmin et Vmax sont strictement positifs et dépendent de l’ensemble des
paramètres de l’avion. Une conséquence immédiate de cette limitation est
que la trajectoire de l’avion doit être continue. On ajoutera par ailleurs que
la vitesse de l’avion est continue.
– Le rayon de virage de l’avion est également borné du fait des limi-
tations de l’angle de gîte (inclinaison de l’avion selon l’axe du fuselage, voir
A.2.1). On a :
|φ(t)| ≤ φmax (1.3)
où φmax varie entre 15̊ et 30̊ selon la phase de vol. Sachant que le rayon de
virage peut être obtenu par la formule :








– La dérivée de R(t) est bornée du fait de la limitation du taux de roulis
(vitesse angulaire de l’avion selon l’axe du roulis). On a donc :
|φ′(t)| ≤ φ′max (1.6)
Une conséquence immédiate de cette limitation est que le rayon de virage
est continu et que sa dérivée est bornée.
1.2.2.2 Limitations en quantité d’informations
Indépendamment des limitations physiques, il est nécessaire que le codage
des instructions de la trajectoire contienne une quantité finie d’information. Sinon,
la description exhaustive de la trajectoire sous la forme d’une courbe paramétrée
(x(τ), y(τ)) nécessiterait un espace mémoire infini. La solution adoptée est naturel-
lement une discrétisation de la trajectoire. Celle-ci est décomposée en segments qui
sont chacun décrits par un ensemble fini de paramètres scalaires.
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1.2.3 Quelques formats étudiés pour la définition du profil
latéral
Au cours de nos recherches sur la conception automatisée des EOSID, nous
avons envisagé plusieurs formats de définition des instructions du profil latéral. Cer-
tains de ces formats sont utilisables dans des conditions opérationnelles, d’autres
non. Une de nos idées initiales était d’optimiser la trajectoire dans un format adapté
à l’algorithme d’optimisation et de traduire ensuite la solution dans le format d’uti-
lisation opérationnelle.
Cette idée n’a finalement pas été retenue du fait de la déformation potentielle-
ment induite sur la trajectoire par la traduction. Néanmoins, les différents formats
envisagés sont ici mentionnés pour mémoire. Peut-être l’un d’eux deviendra-t-il opé-
rationnel dans le futur.
1.2.3.1 Codage en φ(t)
Une méthode permettant de définir un codage des trajectoires tenant compte
des limitations physiques et informatiques consiste à contrôler la vitesse et l’angle
de gîte de l’avion. Dans le cas d’un décollage, la vitesse de l’avion dépend directe-
ment du profil vertical adopté. Le contrôle s’effectuera donc uniquement au moyen
de l’angle de gîte.
La commande φ(t) ainsi que sa dérivée doivent rester dans les intervalles défi-
nis en 1.2.2.1. De plus, la commande φ(t) doit être discrétisée. Dans ce modèle, on
fixe la valeur de l’angle de gîte en fonction du temps. Le FMS agit sur les surfaces
de contrôle pour que l’avion ait à chaque instant l’angle de gîte spécifié en entrée.
La figure 1.4 représente une courbe de commande latérale sous ce format.




















Seg 1 Seg 2 Seg 3 Seg 4 Seg 5 Seg 6
Commande continue par morceau
Commande régularisée

















Figure 1.4 – Profil latéral contrôlé en angle de gîte
Une variante consiste à contrôler la courbure de la trajectoire, ce qui corres-
pond à un contrôle de la valeur tan(φ)/V 2. Cette variante a l’avantage de rendre la
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trace au sol indépendante de la vitesse de vol.
Ces deux méthodes sont parmi les plus générales permettant de garantir le
respect des limitations physiques. Cependant, elles nécessitent un grand nombre de
paramètres par segment, du fait de la discrétisation. Par ailleurs, à cause de la quan-
tité d’informations nécessaires, ce type d’instructions est difficilement interprétable
par un opérateur humain.
1.2.3.2 Contrôle de la longueur et de la courbure
Dans ce modèle, chaque segment est contrôlé par sa longueur L et par sa cour-
bure C (égale à l’inverse du rayon de virage) constante sur le segment. C est positive
en virage à droite, négative en virage à gauche et nulle en ligne droite. Ce format a
l’avantage de décrire un segment de manière précise et univoque à l’aide de seule-
ment deux valeurs scalaires. La variation d’angle de gîte lors de la transition d’un
segment au suivant se fait à la vitesse φ′max.
Ce format réduit considérablement la quantité de données et facilite l’interpré-
tation des trajectoires. Cependant, le respect des contraintes sur φ′ lors des transi-
tions d’un segment à l’autre nécessite de connaître la vitesse de l’avion.
1.2.3.3 Courbes de Bézier
Les courbes de Bézier sont des courbes polynomiales paramétriques utilisées à
l’origine pour la conception numérique de pièces d’automobiles [5][6]. Cette méthode
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Figure 1.5 – Courbe de Bézier avec 4 points de contrôle
La courbe de Bézier est construite à partir des points de contrôle Pi en utilisant




Bni (t)Pi avec t ∈ [0, 1] (1.7)
Dans l’exemple décrit en figure 1.5, on a n = 3 et ce qui donne :
P (t) = P0(1− t)3 + 3P1t(1− t)2 + 3P2t2(1− t) + P3t3 (1.8)
32
1.2. DÉFINITION D’UN PROFIL LATÉRAL DE TRAJECTOIRE
La figure suivante représente une trajectoire hypothétique contrôlée par des
courbes de Bézier. Chaque segment (délimité entre deux points bleus) est défini par
un nombre variable de points de contrôle : 2 pour une ligne droite, 3 pour un vi-
rage "simple", 4 ou plus pour un segment complexe comme par exemple le segment 6.

















Début et fin de segment
Points de contrôle
Figure 1.6 – Trajectoire en courbes de Bézier
Les avantages de cette méthode sont la simplicité de l’évaluation numérique
de la trace au sol théorique, la flexibilité du format, le fait que la méthode peut être
adaptée pour obtenir une courbure continue en ajoutant des points de contrôle en
début et fin de segment et le fait que l’interprétation d’une courbe de Bézier par
un opérateur humain est réalisable par des méthodes géométriques assez simples.
L’inconvénient est que les virages ne se font pas à rayon constant.
1.2.3.4 Required Navigation Performance (RNP)
Les procédures RNP sont une technique permettant à un avion de suivre une
trajectoire spécifique entre des waypoints définis par leur longitude, latitude et alti-
tude. En pratique, la liaison entre deux points peut être soit un segment de droite,
soit un arc de cercle dont le centre est fixé. Le FMS sait gérer la mise en virage pour
ce type de procédures. La procédure RNP requiert la présence à bord de l’avion
d’un équipement permettant le contrôle de la précision de la trajectoire et l’alerte
en cas d’écart significatif par rapport à la trajectoire théorique. Les procédures RNP
sont actuellement utilisées pour des trajectoires de décollage et d’atterrissage dans
les rares aéroports dotés des installations au sol nécessaires (exemple : Queenstown,
Nouvelle Zélande).
Très peu d’aéroports sont équipés d’un système RNP d’une précision suffisante
pour être utilisable sur les trajectoires de décollage. La solution finalement retenue
dans la suite de ce mémoire consistera à définir le profil latéral comme étant une
succession d’instructions basées sur des balises de radionavigation.
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Navigation Performance
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Figure 1.7 – Segment au format RNP
1.2.4 Profil latéral par rapport aux balises de navigation
Dans cette section, nous allons décrire le principe de définition du profil laté-
ral de décollage par rapport aux balises de navigation, aussi appelées navaids. Cette
définition des trajectoires est gérée par la norme Standard Computerized Airplane
Performance (SCAP). Selon cette méthode, la trajectoire est composée d’une suc-
cession de segments, chacun défini par une action et un critère de fin. Il existe un
nombre fini de types d’actions et de critères de fin. Chaque action ou critère de fin
est, en règle générale, basé sur une balise de navigation (voir tableau 1.12).
La figure 1.8 présente un exemple de trajectoire simple dans ce format.ProfilLateralNavaid.pdf
Segment 1
Suivre le cap 90°
Stop au radial 324° de la navaid 4
Navaid
F







T à d it l id 2F 1Nm
Nav 3
ourner  ro e vers a nava
Stop à 2Nm de la navaid 1
Nav 4
Segment 3
Tourner à gauche sur la route 184° de la navaid 3
Stop au radial 258° de la navaid 4
F
Segment 4
Tourner à droite sur la route 70° vers la navaid 3
Stop à 1Nm de la navaid 3
Figure 1.8 – Exemple de trajectoire basée sur les navaids
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Un exemple de trajectoire plus complexe dans ce format est fourni en annexe
C.2. C’est le format de définition des trajectoires qui est le plus répandu du fait que
presque tous les aéroports disposent de navaids.
1.2.4.1 Balises de navigation
Une balise de navigation (navaid) est un émetteur radio de position connue,
qui émet un signal radio continu ou périodique contenant une quantité limitée d’in-
formations (par exemple une information d’identification ou de position) sur une
fréquence radio connue et propre à chaque navaid. Parfois, la fonction de balise est
combinée avec une autre transmission, comme des données de télémesure ou des in-
formations météorologiques. Les balises radio possèdent de nombreuses applications,
notamment la navigation marine ou aérienne, l’étude de la propagation d’ondes hert-
ziennes et l’identification par radio (RFID).
Dans le cadre de la radionavigation, on distingue trois angles : l’azimut, le







Figure 1.9 – Angles caractéristiques en radionavigation
L’azimut est indiqué par le compas de l’avion. Le gisement et le relèvement
sont fournis pas les instruments de radionavigation en fonction du type de navaid.
On distingue plusieurs types de navaid :
Les balises non directionnelles (NDB) : Elles émettent un signal omnidirec-
tionnel sur une fréquence qui leur est propre. Le pilote est donc capable de
savoir quelle est la direction de la balise par rapport à l’avion, c’est-à-dire son
gisement. Les NDB ont un avantage majeur comparées aux VOR plus sophis-
tiquées : le signal émis suit la courbure de la Terre, il peut donc être capté à
plus basse altitude (sans que le signal ne soit masqué par le relief) et à de plus
grandes distances. Pour cette raison, les NDB restent le type de balise de ra-
dionavigation le plus utilisé actuellement. Néanmoins, le signal est affecté par
les conditions atmosphériques, les terrains montagneux, la réfraction côtière
et les orages, notamment sur les longues distances.
Les balises Very High Frequency Omnidirectional Range (VOR) : Ces
balises émettent un signal différent selon la direction, qui permet au pilote
de connaître la position de l’avion par rapport à la balise, c’est-à-dire son
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relèvement. Le principe original du fonctionnement du VOR est le suivant :
une antenne à directivité cardioïde, tournant sur elle-même à la vitesse de 30
tours par seconde émet un signal à une fréquence caractérisant la balise VOR.
Un récepteur radio situé dans l’avion permet de déterminer l’instant t1 où le
signal reçu est minimum. Par ailleurs, une antenne omnidirectionnelle située
au même point que l’antenne cardioïde émet sur une fréquence différente une
impulsion de synchronisation 30 fois par seconde ; l’impulsion signifiant que le
minimum de la cardioïde est actuellement orienté vers le nord. Cette impulsion
est reçue par l’avion à l’instant t2. À partir de la durée entre t1 et t2, on déduit
le relèvement de la balise.
Actuellement, d’autres systèmes de balise VOR existent, basés sur la trans-
mission d’un signal directionnel dont la phase est fonction de la direction, et
d’un signal omnidirectionnel dont la phase est calée sur le signal directionnel
émettant vers le nord. La différence de phase entre les deux signaux donne
alors directement le relèvement de la balise.
Les balises Distance Measuring Equipment (DME) : Une balise DME est
souvent couplée avec une balise VOR. Basées sur le principe du sonar, les
balises DME permettent de connaître la distance entre l’avion et la balise.
Pour ce faire, l’avion envoie régulièrement une impulsion contenant un code
aléatoire. Lorsque la balise DME le reçoit, elle le retransmet automatiquement
après un délai fixe de 56µs correspondant au temps nécessaire au traitement.
L’avion peut alors calculer sa distance par rapport à la balise en fonction du
temps de retour du signal.
1.2.4.2 Types de segments
Dans le cadre de la norme SCAP [7], on distingue cinq types de segments de
trajectoire :
1. Voler droit devant (Fly Ahead ou FlyAhead),
2. Tourner en direction d’un nouveau cap (Turn To New Heading ou FlyHeading),
3. Tourner pour rejoindre une balise de navigation (Turn Direct To New Navaid
ou DirectToNav),
4. Tourner pour intercepter une route de cap fixé passant par une balise (Turn
To Intercept New Navaid Track ou NavTrack),
5. Tourner pour intercepter un arc de cercle autour d’une balise DME (Turn To
Intercept DME Arc ou DMEArc).
On prendra soin de distinguer les notions de cap (heading), de route (track)
et de radial. Un cap correspond à une valeur angulaire du compas, comprise entre
0̊ et 360̊ , qui est suivie par l’avion en contrôlant son azimut. Une route correspond
à une droite du plan (x, y) définie par un cap et par un des points (souvent une
navaid) par lequel passe cette droite. La route passant par une navaid est suivie par
l’avion en contrôlant son relèvement par rapport à la navaid. Un radial est, comme
la route, une droite définie par un cap et par un point. Ce terme est utilisé quand
l’avion ne suit pas cette droite mais, au contraire, la croise.
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Pour chacun de ces types de segments, il est nécessaire de déterminer quels
sont ses paramètres et ses conditions de réalisabilité.
Types de segments Paramètres Conditions
FlyAhead (Voler droit devant)
IllustrationSegmentFlyAhead
– Aucun – Aucune
FlyHeading (Tourner en direc-
tion d’un nouveau cap)
IllustrationSegmentNewHeading
– Nouveau cap
– Sens de virage
– Angle de gîte
– Aucune
DirectToNav (Tourner pour re-
joindre une balise de navigation)
IllustrationSegmentDirToNav
– Numéro de la na-
vaid
– Sens de virage
– Angle de gîte
– Navaid NDB
NavTrack (Tourner pour inter-
cepter une route de cap fixé pas-
sant par une balise)
IllustrationSegmentNavTrack
– Numéro de la na-
vaid
– Cap de la route à
suivre
– Sens de virage
– Angle de gîte
maximal
– Navaid VOR
– φ ≤ φmax
FlyDmeArc (Tourner pour in-
tercepter un arc de cercle autour
d’une balise DME)
IllustrationSegmentDmeArc
– Numéro de la na-
vaid
– Distance DME
– Sens de virage
– Angle de gîte
maximal
– Sens de rotation
autour de la na-
vaid
– Navaid DME
– φ ≤ φmax




Figure 1.10 – Définition d’un segment par rapport à des navaids
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Ces instructions ne suffisent pas complètement à définir la trace au sol : celle-
ci peut malgré tout varier en fonction du vent et de la vitesse de parcours de la
trajectoire. Par exemple, la figure 1.11 montre comment pour une trajectoire basée
sur des instructions DirectToNav, la trace au sol peut grandement varier en fonction
de la vitesse de l’avion. Cette figure représente les mêmes instructions, parcourues
à la vitesse V2 et à V2 +22%. D’une trajectoire à l’autre, le rayon de virage croît de
50% du fait de l’augmentation de la vitesse.
Segment Action Critère de fin
Segment 1 FlyHeading - Cap 90̊ EndAtNav 1
Segment 2 DirectToNav 2 EndAtRadial 220̊ de la navaid 3














Figure 1.11 – Exemple de trajectoire peu robuste à base d’instructions DirectToNav
On distingue une hiérarchie claire parmi ces types de segments en termes de
robustesse :
– Les segments de type FlyAhead n’offrent aucune garantie en cas de vent
latéral.
– Les segments de type FlyHeading ne garantissent pas le survol d’un point
mais garantissent au moins que le cap sera maintenu. L’orientation de l’avion
(le cap) est donc contrôlée mais pas l’orientation du vecteur vitesse (la route).
Il peut donc dériver en cas de vent.
– Les segments de type DirectToNav garantissent le survol de la navaid et
donc le "cap moyen" entre le point de début de l’action et le survol de la
navaid.
– Les segments de type NavTrack maintiennent l’avion sur une route fixée,
c’est-à-dire une droite de cap fixé, passant par un point fixé. Ils définissent
une trace au sol unique, même en cas de vent.
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Les arcs DME n’apparaissent volontairement pas dans cette liste car ils sont
très peu utilisés pour des procédures de décollage (voir 1.2.4.3). Pour la conception
de trajectoires de décollage, on utilise donc en priorité les NavTrack et les DirectTo-
Nav. Les FlyHeading sont admissibles éventuellement pour le premier segment de
décollage, afin de poursuivre le vol en suivant le cap initial, en attendant d’effectuer
une action de type NavTrack ou DirectToNav. Mais comme beaucoup d’aéroports
sont dotés d’une balise dans l’axe de la piste, le premier segment sera de préférence
de type DirectToNav.
1.2.4.3 Non-utilisation des segments de type FlyDmeArc pour le décol-
lage
Tout d’abord, l’insertion sur un arc DME est géométriquement plus complexe
que les autres opérations citées plus haut, car il est nécessaire de venir tangenter un
cercle. C’est une opération difficile à réaliser manuellement pour le pilote.
Par ailleurs, l’utilité de ce type de segment est discutable pour des procédures
de décollage. La distance DME calculée grâce à une balise DME est la distance entre
l’avion et la balise au sol. Elle est différente du rayon de virage de l’avion qui est la
distance entre l’avion et la droite verticale passant par la balise. Si la distance DME
est faible, la distance entre la trace au sol de l’avion et la balise dépend donc forte-
ment de l’altitude de l’avion et de la balise. Or durant une procédure de décollage,
l’altitude de l’avion est inéluctablement amenée à varier.
La distance DME étant fixée sur tout le segment "FlyDmeArc", si l’avion est en
montée, le rayon de virage réel va décroître (à supposer que la balise soit à l’altitude
de la piste), et l’angle de gîte va augmenter progressivement. Si l’avion se trouve
en palier d’accélération, l’angle de gîte va également devoir croître pour maintenir
un rayon de virage constant. Ces variations de l’angle de gîte en cours de virage
peuvent, dans certains cas, rendre difficiles pour le pilote le suivi de la trajectoire et
donc la vérification de la cohérence du comportement de l’avion. Par exemple, selon
qu’il y a ou non occurrence d’une panne moteur, l’altitude de l’avion pourra être
différente, donc le rayon de virage également.
1.2.4.4 Critères de fin
Le critère de fin d’un segment est généralement défini par une condition liée à
une balise. Les différents types de critères de fin sont listés dans le tableau 1.12 .
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End at navaid 1
– Numéro de la na-
vaid
– L’avion doit passer au-
dessus de la navaid,
c’est-à-dire que l’ac-
tion précédente doit







DME Arc  3Nm from navaid 1
– Numéro de la na-
vaid
– DME
– L’avion doit passer suf-
fisamment près de la
navaid. Le point d’ar-
rêt doit être le pre-
mier point d’intersec-






radial 245 from navaid 1
– Numéro de la na-
vaid
– Numéro du ra-
dial
– La trajectoire de




– Altitude – L’altitude doit pouvoir
être atteinte.
Figure 1.12 – Définition du critère de fin d’un segment par rapport aux navaids
Contrairement aux segments de type FlyDmeArc, les critères de fin EndAtDme
sont utilisés. Cela est motivé d’une part par le fait que les autres types de fin de seg-
ment ne sont pas toujours suffisants et d’autre part par le fait que contrairement aux
40
1.3. PROCÉDURE STANDARD DE DÉCOLLAGE
FlyDmeArc, les EndAtDme n’impliquent pas une augmentation de la complexité de
la procédure car il est plus simple de détecter que l’on se trouve sur un arc DME
que d’y rester.
Ces méthodes de définition du profil latéral sont appliquées à la fois aux tra-
jectoires SID et EOSID.
1.3 Procédure standard de décollage
Le décollage est caractérisé d’une part par le profil vertical de l’avion, dont les
principales caractéristiques (vitesses, pentes, altitudes, etc.) sont décrites en annexes
A et B, et d’autre part par son profil latéral, c’est-à-dire par la succession de virages
et de lignes droites réalisés par l’avion.
Sur la plupart des pistes, le décollage s’effectue en suivant un profil latéral
unique (Standard Instrument Departure, SID) qui est fixe même en cas de panne
moteur. La SID est un élément primordial de la procédure de décollage et il est né-
cessaire de bien comprendre son fonctionnement avant de complexifier la procédure
de décollage par l’ajout d’une deuxième trajectoire (comme ce sera le cas en 1.4).
Cette partie traite de la conception de ces procédures, de l’évaluation de la masse
maximale au décollage pour une SID donnée, et de l’utilisation de ces informations
dans un contexte opérationnel.
La mise au point d’une SID et son application sont l’œuvre de plusieurs acteurs.
Tout d’abord, les autorités aéroportuaires fixent une trajectoire d’envol en fonction
de considérations réglementaires, commerciales, acoustiques, environnementales et
opérationnelles [3][4][8][9][10]. Par la suite, elles utilisent des données de terrain et
des logiciels de calcul de performance avion pour relever les obstacles le long de
cette trajectoire. Cela permet d’éditer des fiches de terrain officielles de l’aéroport,
contenant l’ensemble des informations nécessaires à l’utilisation de la SID.
À l’aide de ces fiches de terrain, la compagnie aérienne détermine à l’avance
une partie des paramètres du décollage en fonction du modèle de l’avion, de la des-
tination, de la charge marchande prévue et des prévisions météorologiques. Enfin,
juste avant le décollage, le pilote a la possibilité d’ajuster certains paramètres de dé-
collage (V1, V2, CONF, etc.) en fonction des conditions météorologiques du moment.
1.3.1 Définition d’une SID par les autorités aéroportuaires
1.3.1.1 Critères pris en compte dans le choix du profil latéral
La définition du profil latéral de la trajectoire de décollage incombe aux au-
torités aéroportuaires. Pour chaque piste, elles conçoivent une ou plusieurs SID. Le
fait d’avoir plusieurs SID permet aux avions d’emprunter celle la mieux adaptée à
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leur performance, à leur route commerciale, au niveau de bruit acceptable (en fonc-
tion de l’heure), etc. Néanmoins, cela n’est pas toujours possible : la topologie du
terrain ne permet pas toujours d’avoir plusieurs SID aux propriétés opérationnelles
complémentaires. Nous ne traitons pas ici les possibles optimisations résultant du
choix de la SID optimale parmi les SID possibles.
Dans le cas d’une SID unique, sa conception prend en compte les critères
suivants :
Routes commerciales : La SID, quand elle comporte des virages, permet en gé-
néral d’orienter les avions sur la ou les routes de circulation les plus utilisées.
Obstacles : Si possible, la SID est conçue de façon à éviter de survoler des zones
comportant des obstacles qui peuvent être limitatifs pour le décollage.
Zones interdites au survol : Certaines zones sont interdites au survol en dessous
d’une certaine altitude comme par exemple certaines grandes agglomérations,
les centrales nucléaires, certains volcans, etc.
Zones à éviter au survol : Le survol de certaines zones est à éviter pour des rai-
sons de nuisances sonores (zones résidentielles, hôpitaux, etc.). Dans ce cas, le
profil vertical sera éventuellement optimisé (par exemple, mais ce n’est pas le
seul moyen, en accroissant l’altitude de survol de ces zones).
Simplicité de la trajectoire : La simplicité de la trajectoire est évaluée en termes
de nombre de segments et de facilité de réalisation et de suivi de ces segments,
ainsi qu’en termes d’insensibilité des instructions de définition de la trajectoire
par rapport aux perturbations extérieures.
Conditions météorologiques : En cas d’existence de vents dominants, ceux-ci
sont pris en compte dans la conception de la SID.
Trafic aérien : La SID est conçue de façon à optimiser le trafic aérien aux alentours
de l’aéroport. Les trajectoires d’approche et d’envol ne doivent pas interférer
ni se croiser.
1.3.1.2 Repérage des obstacles le long de la trajectoire
En plus des instructions du profil latéral de la SID, les autorités aéroportuaires
fournissent aux compagnies une description complète de la géométrie du terrain. Cela
inclut les informations sur les longueurs de piste, sur sa pente, mais également une
description des obstacles à prendre en compte dans le calcul des paramètres de décol-
lage. Pour cela, elles doivent faire un repérage des obstacles présents dans le corridor
de navigation, c’est-à-dire dans un secteur de largeur donnée de part et d’autre de la
trace au sol de l’avion. Les dimensions précises de ce corridor sont décrites en B.6.3.1.
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Altitude piste : 
800m
950m
Figure 1.13 – Trajectoire de décollage, relevé des obstacles dans un corridor de
navigation
Dans la figure 1.13, les obstacles ponctuels à 1000m et 1200m sont en dehors
du corridor de navigation. L’obstacle à 950m est le premier obstacle sous la SID. Les
courbes de niveau à 1000m, 1200m et 1400m sont prises en compte en considérant
l’abscisse longitudinale la plus petite possible pour laquelle la courbe de niveau est
dans le corridor.
1.3.1.3 Variations du corridor de navigation
La forme globale du corridor peut varier en fonction d’un grand nombre de
paramètres :
– Selon le modèle d’avion, sa masse, sa CONF (voir A.3.4) et selon les condi-
tions météorologiques, les vitesses de décollage peuvent grandement varier.
Cela implique des rayons de virage différents. On rappelle qu’à angle de gîte
fixé, le rayon de virage est proportionnel au carré de la vitesse.
– En cas de vent, la vitesse-sol diffère de la vitesse-air. Cela implique que la
trace au sol de l’avion lors de virages n’est pas exactement un arc de cercle.
– La largeur du corridor de navigation varie d’un avion à l’autre en fonction
de l’envergure de l’avion.
– En cas de panne moteur, la dissymétrie de propulsion induit un angle de
gîte non nul en vol longitudinal. En conséquence, pour un angle de gîte fixé,
le rayon de virage ne sera pas le même selon que l’on tourne du côté de la
panne ou du côté opposé.
Le relevé des obstacles est donc fait en prenant en compte une largeur de cor-
ridor maximale et plusieurs valeurs extrêmes de vitesse, l’objectif étant que le relevé
des obstacles inclue les positions de tous les obstacles susceptibles d’apparaître dans
le corridor de navigation.
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Sur la figure 1.14, le relevé des obstacles est effectué à deux vitesses différentes.
La trace au sol pour la vitesse la plus faible est représentée en rouge. On constate que,
la SID passant entre deux collines, la position et la hauteur des obstacles limitatifs









Figure 1.14 – Relevé d’obstacles sur deux trajectoires
Remarque : l’outil utilisé pour générer cette image n’est pas l’outil utilisé dans
la pratique comme base de données terrain ou comme outil de relevé des obstacles.
Son rôle est limité à de l’affichage. Par ailleurs, pour une procédure SID, il est du
ressort de l’autorité aéroportuaire de se procurer les informations nécessaires à la
description géométrique des environs de l’aéroport.
1.3.1.4 Repère de relevé des obstacles
La position des obstacles peut être relevée dans trois repères différents :
Relevé en latitude/longitude (en rouge sur la figure 1.15).
Relevé par rapport au repère de la piste (en vert sur la figure 1.15) : Le re-
père piste (BR,Xpiste, Ypiste) a pour origine le point de lâcher des freins BR.
Xpiste est aligné avec l’axe de la piste et Ypiste est positif vers la gauche de la
piste. Le repère piste sera en général préféré si la SID est rectiligne parce qu’il
permet de relier directement la position de l’obstacle à sa distance dans le plan
longitudinal de l’avion.
Relevé par rapport à la trace au sol (en bleu sur la figure 1.15) : Les obstacles
peuvent être relevés en termes d’abscisse curviligne le long de la trace au sol,
et de distance latérale par rapport à la trace au sol. En cas de SID rectiligne,
ce relevé des obstacles est équivalent au relevé dans le repère de la piste. Dans
le cas contraire, cette méthode de relevé est privilégiée.
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(x,y) par rapport au point de lâcher des freins
Abscisse longitudinale / distance latérale
BR
Figure 1.15 – Trois types de repères pour la position des obstacles
La hauteur des obstacles peut être relevée soit par rapport à l’altitude du point
de lâcher des freins, soit par rapport au niveau de la mer. Cette deuxième solution
est préférée en pratique car elle fait référence à un référentiel universel, ce qui rend
les informations aisément utilisables pour un décollage sur la piste de sens opposé
lorsque γp 6= 0, ou pour un atterrissage sur cette même piste.
Ici s’arrête le travail des autorités aéroportuaires en termes de conception de
la SID. Elle fournit donc à la compagnie et au pilote :
– les informations décrivant la piste,
– les positions et types des balises de radionavigation,
– la séquence d’instructions définissant la trajectoire de décollage SID,
– l’ensemble des obstacles à considérer dans le calcul des contraintes réglemen-
taires.
Tout ceci est fourni sous forme de fiche de terrain dont un exemple est présenté
en annexe D.2.
La suite des opérations est gérée par la compagnie aérienne et le pilote.
1.3.2 Préparation du vol par la compagnie et le pilote
En plus de la planification du vol (itinéraire, embarquement, chargement, ho-
raires, carburant, météo, etc.), la compagnie aérienne se doit de déterminer les pa-
ramètres de décollage. On pourrait penser que la masse maximale au décollage est
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calculée au dernier moment en prenant en compte les informations les plus récentes
sur les conditions météo, mais cela n’est pas possible puisque tout ou partie des billets
sont vendus bien avant le décollage. La compagnie doit donc évaluer à l’avance, en
prenant en compte les paramètres incertains, la masse maximale avec laquelle il sera
possible de décoller. La compagnie pourra ensuite, juste avant le décollage, affiner
ses calculs en fonction des derniers relevés météorologiques et en tenir compte pour
modifier le nombre de passagers ou utiliser un régime flex ou derated (voir A.3.3).
Ceci relève de la stratégie de planification des vols de la compagnie et fait l’objet
d’un développement en annexe G.
Pour préparer les vols, toutes les compagnies n’ont pas les mêmes moyens lo-
gistiques et informatiques. Ceux-ci dépendent à la fois du type d’avion utilisé et des
méthodes de travail de la compagnie. Certaines doivent faire les calculs à l’avance
"à la main", d’autres offrent au pilote la possibilité de calculer les vitesses opti-
males et le régime flex au tout dernier moment grâce à un système logiciel embarqué
(Concept Less Paper Cockpit chez Airbus et en particulier On-board Information
System (OIS) sur l’A380).
Quoi qu’il en soit, le calcul de la masse maximale admissible suit toujours les
mêmes étapes :
– l’interprétation des instructions de trajectoire latérale pour la détermination
opérationnelle de la trace au sol,
– le calcul de la position des obstacles par rapport à la trace au sol,
– le redressement de la trajectoire et le calcul des abattements de pente,
– la rédaction de fiches de décollage réglementaire,
– le calcul de la masse et des vitesses.
1.3.2.1 Calcul de la trace au sol
La première étape consiste à interpréter les instructions de la trajectoire laté-
rale de la SID pour calculer la trace au sol. Cette opération peut être réalisée à l’aide
d’un logiciel tel qu’Octoper, ou bien manuellement. Dans tous les cas, cette opération
nécessite la connaissance de certains paramètres de l’avion : masse, vitesse, CONF,
etc. Ces paramètres n’étant pas encore connus, on fournira une approximation basée
sur le bon sens et l’expérience, quitte à l’affiner par la suite lors d’un second calcul
en fonction des valeurs retournées par Octopus. Si la SID est rectiligne, l’évaluation
de la trace au sol est triviale.
1.3.2.2 Redressement de la trajectoire
Le logiciel Octopus, qui calcule la masse maximale et les vitesses de décollage,
ne prend en charge que les trajectoires rectilignes. Il faut lui transmettre la hauteur
de chaque obstacle ainsi que son abscisse longitudinale (voir figure 1.15). Or la
trajectoire de la SID n’est pas nécessairement rectiligne. Il est donc nécessaire de
"dérouler" la trajectoire afin de la replacer dans le plan longitudinal de décollage de
l’avion.
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DeroulementTrajectoire.pdf













Figure 1.16 – Redressement d’une trajectoire curviligne
Dans l’exemple ci-dessus, la trajectoire curviligne passant par les points Pi est
reportée sur l’axe de la piste, construisant les points P ′i tels que les distances P ′iP ′i+1
soient égales aux distances curvilignes PiPi+1. De même, les obstacles Oi, caractéri-
sés par leur abscisse longitudinale curviligne et par leur distance latérale par rapport
à la trajectoire curviligne sont reportés aux positions O′i en conservant les valeurs
des distances longitudinales et latérales.
1.3.2.3 Application des abattements de pente
Le déroulement de la trajectoire curviligne constitue une simplification per-
mettant d’utiliser le logiciel d’optimisation de la masse Octopus. Il est néanmoins
nécessaire de prendre en compte le fait que lorsqu’un avion se met en virage, sa pente
est légèrement pénalisée par rapport à un vol en ligne droite. Les profils verticaux de
la trajectoire réelle et de la trajectoire rectiligne virtuelle sont donc différents. Les
valeurs des abattements de pente peuvent être calculées analytiquement, ou avec
des abaques, en fonction de l’angle de gîte et de la vitesse de l’avion (ou de son
paramètre kVs, voir A.5.2).
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Figure 1.17 – Abattements de pente lors du redressement d’une trajectoire curvi-
ligne
Afin de prendre en compte ces abattements de pente, la méthode employée
consiste non pas à chercher un moyen de rabaisser la trajectoire de l’avion dans le
logiciel Octopus, mais à rehausser les obstacles qui lui sont transmis.
Soit hr(l) (respectivement hc(l)) la hauteur de l’avion en fonction de son abs-
cisse longitudinale sur la trajectoire rectiligne (respectivement curviligne). Soient li
les distances longitudinales des obstacles et hi leurs hauteurs réelles ; on enverra à
Octopus un jeu d’obstacles définis par les abscisses curvilignes li et par les hauteurs
hi + hr(li)− hc(li).
On notera que les rayons de virage et la valeur des abattements de pente étant
fonctions de la vitesse V2, il est une fois de plus nécessaire d’avoir une estimation cor-
recte des paramètres de décollage pour pouvoir calculer précisément les hauteurs des
obstacles à envoyer à Octopus. De plus, en pratique, comme la plupart des compa-
gnies souhaitent calculer la hauteur des obstacles sur la SID et leurs abattements une
fois pour toutes, elles vont, comme les autorités aéroportuaires, prendre en compte
les différents paramètres de décollage et retenir un ensemble d’obstacles dimension-
nant. Cependant, le domaine d’utilisation de ce jeu d’obstacles est plus réduit que
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le domaine d’utilisation des obstacles relevés par les autorités (voir 1.3.1.2) puisque
ce jeu d’obstacles est spécifique à un type d’avion. L’ensemble des configurations
possibles varie donc essentiellement en fonction des conditions météorologiques et
de la plage de vitesses V2 possibles pour cet avion.
1.3.2.4 Calcul des fiches de décollage réglementaire
Pour déterminer la masse maximale dans un contexte opérationnel et quoti-
dien, il est nécessaire de fournir au pilote les données qui lui permettront le calcul
rapide de la masse et des vitesses associées. Cela peut être fait via des systèmes infor-
matiques au sol ou embarqués ou au moyen de documents imprimés. Ces documents
sont nommés les Regulatory Takeoff Weight Charts (RTOW Charts). Ils peuvent être
produits pour différentes conditions de décollage selon les méthodes de la compagnie.
Ils fournissent :
– la masse maximale au décollage,
– les vitesses caractéristiques de décollage V1, VR et V2,
– la nature des contraintes qui sont saturées. Chacune des contraintes impli-
quées dans le calcul de la masse maximale possède un numéro et pour chaque
condition de décollage, la RTOW Chart indique les numéros des contraintes
qui sont saturées (c’est-à-dire satisfaites avec une marge nulle). Ces valeurs
sont appelées les codes de limitation ; ils permettent d’informer le pilote de
la nature des contraintes les plus actives afin qu’il y porte une attention
particulière.
– Les altitudes minimale et maximale du palier d’accélération.
Un exemple de RTOW Chart est fourni en annexe D.1. En cas de déviation par
rapport aux conditions de référence de la RTOW Chart (vent, température, QNH,
air climatisé, etc.) des corrections doivent être appliquées à la MMD et aux vitesses.
1.3.2.5 Calcul des paramètres finaux avant le décollage
Juste avant le décollage, plusieurs paramètres sont enfin fixés. Même si la com-
pagnie aérienne a soigneusement optimisé et vérifié la masse totale de l’avion, celle-ci
n’est plus modifiable une fois que les passagers ont embarqué et que le fret ainsi que
le kérosène nécessaire au vol ont été chargés. Il est éventuellement possible d’inter-
venir en reportant le décollage ou en débarquant une partie du chargement, mais
cela entraînerait un retard de l’avion et potentiellement une atteinte à l’image de la
compagnie. Par ailleurs, les conditions météorologiques qui n’étaient jusqu’à présent
que des prévisions de la part de la compagnie sont enfin connues avec certitude. Le
pilote a les moyens de connaître avec précision la température, la pression, l’humi-
dité, l’état de la piste et la visibilité courants.
La connaissance de tous ces paramètres permet au pilote de prendre une dé-
cision adaptée avec précision aux conditions de décollage. Il peut ainsi choisir les
vitesses de décollage et la configuration hypersustentatrice optimales qui permettent
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en premier lieu de faire décoller l’avion en respectant toutes les contraintes régle-
mentaires, et éventuellement d’utiliser un régime moteur "flex" ou "derated" afin de
limiter l’usure des moteurs.
Avant l’essor des méthodes informatiques, les pilotes se référaient à de volu-
mineux classeurs, chargés dans l’avion, contenant les fiches de terrain relatives à
chaque aéroport et décrivant les paramètres optimaux en fonction de chacun des
paramètres météorologiques. De nos jours, il est courant que le pilote dispose d’une
"Takeoff Chart" réalisée quelques heures avant le décollage et prenant en compte
l’ensemble des conditions météorologiques envisageables. Enfin, certains pilotes dis-
posent d’un ordinateur portable ou d’un calculateur dans l’avionique (OIS sur A380)
permettant de lancer un logiciel d’optimisation du décollage qui est alors exécuté à
masse fixée, dans un mode permettant l’optimisation des vitesses, de la CONF et
éventuellement du régime flex.
Alors enfin l’avion décolle. La masse et les vitesses de décollage sont telles
que même en cas de panne moteur, l’avion pourra soit effectuer une procédure
d’accélération-arrêt, soit, si la panne moteur survient trop tard, poursuivre le dé-
collage le long de la SID avec l’assurance que l’ensemble des contraintes de sécurité
seront satisfaites.
1.4 Introduction d’une trajectoire secondaire en
cas de panne moteur
Dans cette section, nous allons voir en détail en quoi l’EOSID consiste, ce
qu’elle apporte, dans quelles situations elle est utilisée, quelles sont les nouvelles
contraintes introduites par son utilisation et quelles sont les contraintes à respecter
pour proposer une procédure de décollage basée sur un binôme SID+EOSID respec-
tant l’ensemble des contraintes réglementaires de sécurité en toutes circonstances.
Enfin, nous verrons selon quel processus les EOSID sont conçues et ce qui a motivé
l’automatisation de ce processus et donc ces travaux de recherche.
1.4.1 Principe de séparation des contraintes
La réglementation aérienne impose de considérer que la probabilité d’occur-
rence d’une panne moteur au décollage vaut 1. Pourtant cette probabilité est en
pratique de l’ordre de 10−6. Il faut donc prendre les mesures nécessaires pour que la
sécurité soit garantie si le problème survient, et ce même s’il ne survient générale-
ment pas. Dans le cas de l’aviation commerciale, cela consiste à prendre en compte
systématiquement un certain nombre de contraintes qui entraînent une limitation
des paramètres de décollage et notamment de la masse de l’avion.
Ceci étant dit, il est légitime de se demander s’il n’y aurait pas d’autres moyens
de prendre en compte le risque d’une panne moteur au décollage. Cet événement
restant heureusement exceptionnel, ne peut-on pas lui apporter une réponse excep-
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tionnelle ? Par ailleurs, n’y a-t-il pas certaines contraintes qui, bien que découlant
du bon sens pour une utilisation habituelle, deviennent obsolètes en cas de panne
moteur ?
En l’occurrence, on constate effectivement que certaines préoccupations du
pilote et de la compagnie disparaissent en cas de panne moteur : toutes celles qui
relèvent de l’économie ou du confort. Parmi ces préoccupations, citons :
L’air climatisé à bord de l’avion : Ce point est anecdotique, mais signalons
néanmoins que l’utilisation de l’air climatisé réduit légèrement la puissance
moteur. En cas de panne moteur, il peut donc être intéressant de l’éteindre
(bien que cela mène à un réchauffement de la cabine qui pourrait amplifier le
stress des passagers).
L’itinéraire prévu, la destination à atteindre et les horaires prévus : En cas
de panne moteur, l’objectif "commercial" du vol est obsolète et la priorité est
alors d’assurer la sécurité des populations survolées, des occupants de l’avion
et de l’avion lui-même. Pour cela, deux choses sont nécessaires : tout d’abord,
maintenir l’avion en vol dans des conditions acceptables, c’est-à-dire garder le
contrôle de l’avion et éviter une collision avec un quelconque obstacle ; ensuite,
faire atterrir l’avion sur l’aéroport de départ ou sur l’aéroport le plus proche.
La SID empruntée, qui a pour but de placer l’avion sur une route commerciale,
n’est pas nécessairement la trajectoire la plus adaptée à ces nouveaux objectifs.
La consommation de carburant : Dans les cas opérationnels, elle est optimisée
selon deux critères : d’une part, pour garantir le rayon d’action de l’avion afin
qu’il puisse rejoindre sa destination sans avoir besoin d’une escale supplémen-
taire, même en cas de conditions météorologiques défavorables ; d’autre part,
pour limiter la pollution et le coût induits par la consommation de carburant.
Mais en cas de panne moteur, la destination de l’avion change. L’autonomie
n’est donc plus un facteur limitant. Au contraire, sur les gros porteurs et longs
courriers qui sont censés être beaucoup plus lourds au décollage qu’à l’atter-
rissage (du fait de la consommation de carburant sur une longue durée), le
carburant embarqué au décollage peut empêcher l’avion de se reposer immé-
diatement. Par exemple, un A380-800 a une masse maximale au décollage de
569 tonnes (voir B.1), une masse maximale à l’atterrissage de 386 tonnes et
peut transporter jusqu’à 248 tonnes de carburant. En cas de panne moteur
au décollage, il doit d’abord procéder à un délestage qui ne peut être réalisé
qu’à une altitude supérieure à 2000m. Par ailleurs, même si la consommation
instantanée et le rendement des moteurs sont moins bons en cas de panne
moteur, le coût en carburant et la pollution induits pour revenir se poser sont
négligeables par rapport à ceux induits par un itinéraire commercial de plu-
sieurs milliers de kilomètres en conditions normales, c’est-à-dire sans panne
moteur.
L’utilisation optimale de l’espace aérien et de la piste : En cas de panne mo-
teur, l’avion devient prioritaire sur tous les autres. Le contrôle aérien peut donc
demander à tous les autres avions de retarder leurs opérations afin d’offrir une
plus grande marge de manoeuvre à l’avion en détresse. En particulier, étant
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donné que sa provenance, son altitude et son état d’urgence ne sont pas les
mêmes que pour les autres avions, il peut être autorisé à effectuer un atterris-
sage sans suivre le circuit habituel d’approche.
Les limitations liées aux nuisances sonores pour les riverains : Les avions
en détresse ne sont pas soumis à la réglementation relative aux nuisances so-
nores.
Tous ces éléments conduisent à introduire une réponse spécifiquement adaptée
au cas de la panne moteur, au lieu de simplement utiliser une procédure identique
en toutes situations. Cette réponse consiste en l’utilisation d’une trajectoire de dé-
routement spécifique en cas de panne moteur durant le décollage : l’EOSID (Engine
Out Standard Instrument Departure). Cette trajectoire sera utilisée dans le cas où
la masse au décollage est limitée par les contraintes obstacles ; elle exploite les re-
lâchements de certaines contraintes citées précédemment et est conçue de façon à
être moins sensible aux contraintes inhérentes au décollage avec panne moteur. Cela
mène à un partage des contraintes entre la SID et l’EOSID :
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Figure 1.18 – Répartition des contraintes entre la SID et l’EOSID
Étant donné que l’on propose deux solutions pour répondre à deux problèmes
différents, le résultat sera meilleur que si la solution est unique pour les deux pro-
blèmes, à moins que l’une des contraintes générales ne soit déjà active sur la SID
(c’est le cas par exemple si la masse de l’avion est limitée par la distance de décol-
lage).
Il est possible de transposer cette problématique en un problème d’optimisa-
tion formel. Considérons que la trajectoire de décollage est définie par les paramètres
(a, b) où a représente les paramètres généraux du décollage (masse, vitesses, etc.),
tandis que b représente les paramètres que l’on peut adapter en cas de panne moteur
(trajectoire latérale, verticale, régime moteurs, etc.). La procédure de décollage SID
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est donc définie par un couple (a, b). Notons CN les contraintes tout-moteur et CN−1
les contraintes avec un moteur en panne. Ces contraintes sont satisfaites si CN et
CN−1 sont négatives ou nulles. La procédure SID est donc admissible si CN(a, b) ≤ 0
et CN−1(a, b) ≤ 0. On cherche à maximiser la masse qui est une composante de a et
que l’on notera ici m(a).






Variables de contrôle : a, b
Sous les contraintes : CN(a, b) ≤ 0
CN−1(a, b) ≤ 0
(1.9)
Le problème n’est pas le même pour un décollage avec une procédure SID+EOSID.
Le paramètre b peut être adapté en cas de panne moteur. On distinguera donc les
paramètres bN et bN−1 qui représentent respectivement la SID et l’EOSID. La pro-
cédure de décollage SID+EOSID est donc définie par les paramètres a, bN et bN−1.





Variables de contrôle : a, bN , bN−1
Sous les contraintes : CN(a, bN) ≤ 0
CN−1(a, bN−1) ≤ 0
(1.10)
On peut représenter ces deux problèmes graphiquement. La solution (a1, b1)
du problème 1.9 est représentée en rouge. La solution (a2, bN , bN−1) du problème









Figure 1.19 – Introduction d’un degrés de liberté supplémentaire grâce à la répar-
tition des contraintes
L’ajout d’une EOSID revient à augmenter le nombre de degrés de liberté. La
masse résultant du problème 1.10 ne peut pas être inférieure à celle résultant du
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problème 1.9. Cependant, selon la nature des contraintes, il est possible que l’ajout
d’une EOSID n’améliore pas la MMD.
Par ailleurs, l’ajout de degrés de liberté peut mener à l’existence de plusieurs
solutions équivalentes. Sur la figure 1.19, on observe que bN−1 n’est pas sur la fron-
tière du domaine admissible. Ce point nous conduira, dans la seconde partie de ce
mémoire, à définir un critère plus complet que la masse maximale au décollage,
permettant de supprimer cette possible sous-détermination du problème.
1.4.2 Présentation de l’EOSID
1.4.2.1 Nécessité et motivations
Nous nous intéresserons ici au cas où les paramètres de décollage de l’avion sont
limités par des contraintes d’obstacles. Il s’agira, en grande majorité, d’aéroports si-
tués dans des environnements montagneux. Dans ce cas, l’avion ne peut décoller
qu’avec une masse limitée, afin d’améliorer sa pente et d’obtenir une marge de sé-
curité acceptable par rapport aux obstacles. Ceci est d’autant plus gênant que la
masse maximale au décollage peut varier en fonction des conditions météorologiques
et peut donc être impossible à connaître à l’avance avec précision. Cette limitation
incertaine de masse peut avoir plusieurs conséquences pour la compagnie d’un point
de vue opérationnel.
Considérons un avion de transport de passagers souhaitant rejoindre une des-
tination fixée. Idéalement, la compagnie souhaiterait en toutes circonstances em-
barquer un passager dans chaque fauteuil disponible, plus leurs bagages en soute
et le carburant nécessaire pour acheminer l’avion à bon port. On considère ici que
les passagers, les bagages et le carburant correspondants seraient disponibles. Si la
masse au décollage résultante est inadmissible à cause des contraintes obstacles, la
compagnie dispose de plusieurs leviers pour réduire la masse de l’avion :
– limiter la masse maximale autorisée de bagages par passager ou faire voyager
les bagages sur un autre vol,
– laisser des fauteuils vides, c’est-à-dire faire embarquer un nombre de passa-
gers inférieur au nombre de fauteuils disponibles,
– réduire la quantité de carburant embarqué, obligeant alors l’avion à faire
une escale en cours de route.
Certains de ces ajustements peuvent être effectués au dernier moment en fonc-
tion des conditions météorologiques, le choix du levier le mieux adapté étant du
ressort de la compagnie aérienne. Néanmoins, chacune de ces solutions présente des
inconvénients en termes d’image de marque, de manque-à-gagner et de rentabilité
ou de confort de vol pour les passagers.
1.4.2.2 Principe de l’EOSID
La solution qui est développée dans ce chapitre consiste à modifier la procé-
dure de décollage afin d’y intégrer une trajectoire alternative (l’EOSID) qui sera
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spécifiquement utilisée en cas de panne moteur. Son profil latéral est, par définition,
différent de celui de la SID, de sorte que l’EOSID ne survole pas les obstacles qui
auraient été limitatifs pour la SID en cas de panne moteur. On a donc :
– une trajectoire principale, la SID, fixée par les autorités, utilisée pour les
décollages tous moteurs et qui répond à des critères opérationnels.
– une trajectoire alternative, l’EOSID, utilisée en cas de panne moteur durant
le décollage, sous laquelle les obstacles sont sensiblement moins pénalisants




Figure 1.20 – Exemple schématique de SID et d’EOSID
Les contraintes obstacles étant évaluées avec une panne moteur, elle ne sont
généralement pas actives en configuration tous moteurs. Le corollaire est qu’une
trajectoire EOSID ne permet d’augmenter la masse maximale au décollage qu’en
présence d’obstacles limitatifs sous la SID. C’est donc une procédure qui n’est uti-
lisée que si les limitations de masse sont dues aux obstacles, donc spécifiquement
en environnement montagneux. Par ailleurs, l’EOSID n’est pas une obligation régle-
mentaire ; c’est une modification de la procédure de décollage qui peut-être réalisée à
l’initiative de la compagnie si celle-ci souhaite améliorer la masse au décollage pour
un certain type d’avion.
1.4.2.3 Avantages
Dans le cas idéal, l’utilisation d’une EOSID pour augmenter la masse maximale
au décollage peut permettre à la fois :
– d’augmenter le nombre de passagers (gain financier pour la compagnie, qui
peut être répercuté sur le prix du billet),
– d’accroître la masse autorisée de bagages par passagers (gain de confort pour
les passagers),
– de réduire le nombre d’escales (gain de temps, de carburant et d’argent).
– Par ailleurs, si la masse de l’avion une fois chargé est encore inférieure à la
masse maximale au décollage, le pilote peut choisir de réduire légèrement
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le régime moteur au décollage (regimes flex ou derated), ce qui permet de
réduire l’usure des moteurs.
– La réduction des limitations dues aux obstacles sous la SID permet de re-
tarder le point de rotation afin d’augmenter V2, ce qui rend plus facile la
validation de la contrainte de pente sur le deuxième segment et favorise
donc aussi l’augmentation de la masse maximale au décollage.
L’utilisation d’une EOSID peut donc profiter à la fois à la compagnie, au pi-
lote, aux passagers et à l’avion.
1.4.3 Scénarios de panne
Tout d’abord, il est important de préciser que même si le risque de la panne
moteur est présent à l’esprit des pilotes, le scénario "par défaut" consiste à suivre la
SID. Les statistiques donnent heureusement raison à cette stratégie.
Par ailleurs, rappelons que certains points caractéristiques dans les procédures
aéronautiques sont calculés et donc désignés en fonction de la grandeur physique qui
les caractérise. Par exemple :
– Le point de lâcher des freins en début de piste est noté BR d’après le terme
anglais Brake Release. C’est un lieu géographique.
– La vitesse de décision, jusqu’à laquelle il est possible de freiner pour effectuer
une procédure d’accélération-arrêt, est notée V1. C’est une vitesse.
– Lorsqu’il n’y a pas d’ambiguïté, on se permet des notations non homogènes
telles que : BR < V1 (ce qui signifie que le point de lâcher des freins se situe
avant le point où l’avion roule à la vitesse V1) ou bien V1 = VEF + 1sec (ce
qui signifie que V1 est la vitesse de l’avion une seconde après que celui-ci a
atteint la vitesse VEF ).
On sait déjà, par définition de V1, qu’en cas de panne moteur entre BR et
V1, l’avion peut et doit freiner pour s’arrêter et interrompre le décollage (procédure
d’accélération-arrêt). En revanche, si une panne survient après V1, il pourra être
envisageable d’utiliser l’EOSID.
Introduisons maintenant le point de divergence, noté V P , qui est le point où
les trajectoires de la SID et de l’EOSID divergent. Si une panne survient avant ce
point, le FMS propose instantanément au pilote de se dérouter vers l’EOSID. En
l’absence de panne moteur, ou si la panne moteur survient après le passage de V P ,
le pilote doit poursuivre le décollage sur la SID.
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On obtient donc la logique suivante :
Instant de panne Action
Entre BR et V1 Freinage
Entre V1 et V P EOSID
Après V P SID
Pas de panne SID
Figure 1.21 – Logique de panne simplifiée pour une procédure SID+EOSID
La figure 1.22 illustre les trajectoires résultantes pour les différents scénarios
de panne possibles :
Poi tsRepere_3D_1




SID tous moteurs  
SID avec panne à V1
SID avec panne après VP
EOSID avec panne entre V1 et VP
Figure 1.22 – Position des points de repère du pilote sur la SID et l’EOSID
Cette présentation de la logique de panne sera définie avec plus de précision
en 2.2.
Il est important de noter que dans la figure précédente, la courbe rouge (SID
avec panne à V1) n’est représentée que pour mettre en évidence le fait qu’elle ne
satisfait pas les contraintes obstacles. Dans une procédure de décollage SID+EOSID,
la SID ne doit pas être empruntée dans ces conditions de panne moteur. En l’absence
d’EOSID, la masse au décollage et les vitesses doivent être choisies de façon à ce que
les contraintes obstacles soient respectées sur la SID avec panne à V1 (c’est-à-dire
que la courbe rouge doit alors passer au-dessus du relief).
1.4.4 Conception d’une EOSID
La conception d’une EOSID est effectuée à la demande de la compagnie par
des ingénieurs de la compagnie, des sociétés extérieures spécialisées dans les procé-
dures aéronautiques ou par le constructeur de l’avion. Chaque EOSID est conçue
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spécifiquement pour une famille d’avions, et bien sûr pour une piste donnée.
La conception est itérative et se base sur un certain nombre de données four-
nies par la compagnie demandeuse comme l’indique la figure 1.23. En observant
la carte du terrain, le concepteur propose une EOSID sous laquelle le relief reste
modéré, calcule la trace au sol permettant d’effectuer le relevé des obstacles sous
la trajectoire de l’avion, puis évalue la masse maximale au décollage résultant des
diverses limitations (notamment les obstacles) sur cette trajectoire. Pour cette éva-
luation, il utilise les conditions météorologiques nominales fixées par la compagnie.
En fonction de la masse obtenue, il affine le profil latéral en espérant in fine obtenir
une masse maximale au décollage permettant de répondre aux besoins opérationnels
de la compagnie.
Étant donné que l’EOSID sera utilisée en toutes conditions météorologiques,
le profil latéral retenu est enfin validé pour l’ensemble des conditions envisagées.
Grâce au support du département Customer Services d’Airbus, nous avons pu
participer à la conception d’une EOSID opérationnelle sur l’aéroport de Medelin
(Colombie), ce qui nous a permis d’acquérir une connaissance pratique du problème
de la conception manuelle d’EOSID. Le procédé mis en oeuvre est résumé dans la
figure 1.23 :
Pri cipeConceptionEOSID.pdf
Carte du terrain Analyse du relief 
m V1 V2
(MNT) Proposition d'EOSID




R l é de ev  es
obstacles
Calcul de m, V1, V2
Vérification SID + 
EOSID sur l'ensemble 






Figure 1.23 – Principe de conception d’une EOSID
Chacun de ces éléments va être détaillé par la suite.
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1.4.4.1 Pré-requis
Comme nous l’avons vu, l’EOSID est motivée par le fait que la masse maximum
au décollage est limitée par des contraintes d’obstacles qui empêchent la compagnie
de charger l’avion autant qu’elle le souhaiterait. Il peut donc être intéressant que
la compagnie indique quelle est la masse qu’elle souhaiterait idéalement pouvoir
faire décoller (la TargetMMD). Par ailleurs, la compagnie aérienne doit indiquer un
domaine de vol (extrema de température, de vitesse du vent de face ainsi que de
pression) dans lequel l’avion sera amené à effectuer des décollages ainsi que les condi-
tions nominales de température, de vent et de pression représentatives des conditions
de décollage les plus courantes. Cela permet de vérifier la validité de l’EOSID dans
l’ensemble des situations possibles.
Enfin, il est nécessaire d’avoir des informations détaillées sur le relief aux
abords de l’aéroport afin de procéder au relevé d’obstacles tel que décrit en 1.3.1.2.
Cette opération se fait en général sur des cartes traditionnelles en papier sur les-
quelles apparaissent les lignes de niveau (voir figure 1.24). Enfin, il est nécessaire de
savoir pour quel avion (ou famille d’avions) cette EOSID est conçue.
Figure 1.24 – Exemple de carte utilisée pour la conception des EOSID
1.4.4.2 Proposition d’une trajectoire EOSID
En se basant sur l’observation du relief aux alentours de l’aéroport, l’ingénieur
en charge de la conception de l’EOSID fait une proposition de profil latéral, c’est-à-
dire qu’il propose une séquence d’instructions basée sur les navaids, tel que définie
en 1.2.4.
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Les trajectoires successives proposées prennent en compte un certain nombre
de critères :
– L’EOSID ne doit pas diverger de la SID trop tôt, ceci afin que la plage
d’utilisation de l’EOSID soit suffisamment grande pour que l’EOSID soit
utilisable le plus souvent possible en cas de panne au décollage. Par ailleurs,
l’EOSID ne doit pas effectuer de virage trop tôt, afin de ne pas être pénalisée
par les limitations sur les virages à basse altitude (voir B.6.4).
– Les obstacles sont relevés dans le corridor de navigation de part et d’autre
de la trace au sol. Il n’est donc pas suffisant de ne pas survoler les obstacles,
il faut également maintenir une marge latérale en rapport avec la largeur du
corridor.
– Les instructions du profil latéral doivent être d’une complexité acceptable
pour le pilote. Cela implique de limiter le nombre total de virages, ainsi que
leur proximité dans le temps. Par ailleurs, les virages doivent être "francs"
c’est-à-dire que l’on évitera les changements de cap de trop faible amplitude.
– Les valeurs des caps et des routes exprimées en degrés doivent être des en-
tiers. Les valeurs des distances DME utilisées pour définir les fins de segments
doivent êtres des multiples de 0.5 Nm.
– Comme indiqué en 1.2.4.2, on privilégiera les segments de type NavTrack
puis DirectToNav et en dernier recours, les segments du type FlyHeading.
– Autant que possible, on évitera de faire des virages pendant le palier d’ac-
célération parce que les variations de vitesses impliquent soit des variations
d’angle de gîte, soit des variations de rayon de virage.
Si l’ingénieur dispose d’une carte du terrain, il peut éventuellement utiliser des
abaques pour mieux visualiser la largeur du corridor de navigation et les rayons de
virage. Quoiqu’il en soit, une bonne partie de ce travail d’affinage itératif de l’EOSID
est laissée à son appréciation, à son expertise et à son bon sens.
La masse associée à chaque proposition d’EOSID est calculée dans les condi-
tions nominales fournies par la compagnie. La succession des étapes est la même que
pour le calcul de la masse sur la SID. Cependant, le détail de certaines étapes diffère
considérablement. Par exemple, tout le travail réalisé sur la SID par les autorités
aéroportuaires pour un ensemble de situations extrêmement variées est réalisé sur
l’EOSID par la compagnie pour des conditions de décollage beaucoup plus précises :
pour une seule famille d’avions, avec éventuellement une TargetMMD à atteindre et
parfois en prenant en compte les habitudes et les méthodes de planification des vols
propres à la compagnie.
1.4.4.3 Détermination de la trace au sol de l’EOSID
Comme pour la SID, les instructions du profil latéral sont interprétées afin
de calculer la trace au sol. On a vu en 1.3.1.2 que certains paramètres (conditions
météorologiques, vitesses V2, etc.) étaient inconnus lors de la détermination de la
trace au sol et du corridor de navigation pour le relevé des obstacles sous la SID.
Dans le cas de la conception d’une EOSID, un certain nombre de ces paramètres
sont à présent fixés :
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– Le type d’avion est connu puisque l’EOSID est une procédure spécifique à
une famille d’avions. Dans le cas de la conception d’une EOSID, la compagnie
indique avec précision le modèle d’avion avec lequel l’EOSID sera utilisée.
– Les conditions de température et de vent, ainsi que la CONF sont connues
puisque la compagnie précise les conditions nominales d’utilisation de l’avion.
– Les EOSID sont effectuées en IMC (vol aux instruments) sur les avions
commerciaux, et l’envergure de l’avion est connue. La largeur du corridor
est donc connue également.
En revanche certains paramètres sont toujours incertains :
– La masse de l’avion est toujours susceptible de varier en fonction du taux de
remplissage de l’avion et de la quantité de carburant emporté. Les vitesses
V1 et V2 en dépendant directement, elles peuvent également varier. Bien
que ces paramètres aient une influence indéniable sur la trace au sol, on
fera l’hypothèse (justifiée en 2.4.2.3) que la masse et les vitesses utilisées
pour le calcul de la trace au sol et le relevé des obstacles n’ont que peu
d’influence sur la masse finalement retournée par Octopus et servant de
critère d’optimisation de l’EOSID.
– Il est impossible de prévoir si une panne moteur va survenir, à quel mo-
ment et sur quel moteur. En pratique, pour le calcul de la trace au sol, on
considère que la panne survient sur l’un des réacteurs extérieurs (pour un
quadri ou tri moteur), et que cette panne a un impact sur les forces mises
en oeuvre dans le vol longitudinal (propulsion, portance et traînée) mais pas
sur les rayons de virage. Il est donc nécessaire de vérifier a posteriori, une
fois l’EOSID choisie, que les contraintes réglementaires sont satisfaites pour
les deux côtés de panne possibles.
On a vu en 1.3.2.1 qu’il était possible de calculer la trace au sol de la SID
manuellement, bien que ce soit plus long. C’est également possible pour les EOSID
mais peu réaliste : la conception d’une EOSID nécessite souvent l’évaluation d’un
grand nombre de traces au sol et réaliser cette opération manuellement serait extrê-
mement laborieux.
1.4.4.4 Relevé des obstacles et calcul de la MMD
Une fois déterminée la trace au sol correspondant à une EOSID, les obstacles
situés dans le corridor de navigation sont relevés. Pour la conception des EOSID,
Airbus utilise un logiciel nommé EOSAGE, qui permet de superposer la trace au sol
de la trajectoire préalablement calculée, le corridor et la carte du terrain préalable-
ment digitalisée.
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Figure 1.25 – Illustration de l’utilisation d’EOSAGE
Les obstacles sont alors repérés en se basant sur les lignes de niveau. Dans
l’idéal, il faudrait disposer d’un modèle continu afin de connaître en tout point la
hauteur du relief. Les lignes de niveau ont le défaut de ne fournir une description du
relief que sur un espace de mesure nulle (les lignes de niveau ont une surface nulle).
Il est donc nécessaire de traiter ces obstacles afin de transmettre à Octopus un jeu
d’obstacles qui couvre le relief réel de manière dimensionnante.
1.4.4.4.1 Prise en compte des obstacles par Octopus
Avant d’analyser le profil d’obstacles, il est nécessaire de comprendre comment
Octopus interprétera les obstacles qui lui seront transmis. Les obstacles sont consi-
dérés comme étant strictement ponctuels par Octopus. Cela signifie que les marges
de passage ne sont vérifiées qu’à la verticale des obstacles. En particulier, Octopus
ne vérifie pas qu’il n’y a pas de croisement entre la trajectoire verticale de l’avion et
le segment de droite reliant deux obstacles consécutifs. La situation représentée par
la figure 1.26 est donc considérée comme acceptable du point de vue d’Octopus.
62




Obstacles transmis à Octopus
Figure 1.26 – Considération ponctuelle des obstacles par Octopus
1.4.4.4.2 Construction du jeu d’obstacles transmis à Octopus
Comme on ne peut pas faire d’hypothèse sur la régularité du relief, il est néces-
saire de considérer le relief le plus pénalisant possible entre deux lignes de niveau. On
considère donc qu’entre deux lignes de niveau consécutives de hauteur h et h+ ∆h,
l’ensemble du relief est situé à une hauteur h+ ∆h. Par ailleurs, si le sommet d’un
élément du relief est décrit par une ligne de niveau fermée de hauteur h, alors on
considère que l’ensemble du relief contenu dans cette ligne fermée est à une hauteur
h + ∆h. Par conséquent, tout obstacle relevé sur une ligne de niveau de hauteur h
est transmis à Octopus comme ayant une hauteur h+ ∆h.
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Profil réel mais 
non connu
du relief
Figure 1.27 – Interprétation des obstacles relevés grâce aux lignes de niveau
Ces obstacles sont transmis à Octopus qui calcule la masse maximale au dé-
collage et les vitesses de décollage V1, VR et V2.
1.4.4.5 Vérification de l’ensemble du domaine de vol
Une fois qu’une EOSID pertinente a été mise en évidence, le concepteur de
l’EOSID procède à une validation du binôme SID+EOSID sur l’ensemble du do-
maine de vol et l’ensemble des scénarios de panne. Pour ce faire, la méthode habi-
tuelle consiste à vérifier les performances obtenues par l’EOSID dans le cas de la
panne réglementaire à VEF dans les coins du domaine de vol (température, vent et
CONF), et à vérifier le passage des obstacles pour la SID avec une panne à V P
(courbe orange sur la figure 1.22). Dans certains cas, il est aussi nécessaire de vé-
rifier que l’avion ne dépasse pas l’angle de gîte maximal autorisé, quel que soit le
côté où le moteur est en panne (dans tous les cas, on considère une panne sur un
des moteurs extérieurs). Enfin, ces vérifications sont effectuées sur l’ensemble des
modèles d’avions pouvant être amenés à utiliser cette procédure.
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Un dossier est ensuite rédigé et transmis aux autorités aéroportuaires qui va-
lident la procédure de décollage, constituée de la SID, de l’EOSID et du relevé des
obstacles.
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La conception d’une EOSID est une tâche longue et laborieuse. Elle doit être
faite manuellement, par itérations successives, par un ingénieur qualifié, avec des
outils qui ne sont pas actuellement conçus pour communiquer entre eux sans inter-
vention humaine.
De plus, la conception d’une EOSID nécessite un grand nombre de vérifica-
tions, afin de prendre en compte de manière rigoureuse tous les scénarios de panne,
toutes les conditions météorologiques et tous les modèles d’avions envisageables.
Afin d’améliorer le processus d’optimisation, le processus de validation qui suit
l’optimisation et de décharger l’ingénieur des tâches laborieuses, l’objectif de ce tra-
vail est d’automatiser la conception des EOSID.
Cette idée d’automatiser un processus réalisé par un être humain nous oblige
à nous demander sur quels points la machine ne pourra pas être aussi performante
que l’homme. La machine a l’avantage sur la plupart des paramètres quantifiables :
vitesse, logique, précision, efficacité, endurance, etc. En revanche l’homme a l’avan-
tage sur les points qui mettent en oeuvre sa créativité, ses sentiments, son bon sens,
c’est-à-dire des éléments non quantifiables. Dans toute tâche automatisée, il est pos-
sible d’essayer de reproduire ces qualités humaines, mais l’"esprit" de la machine ne
sera alors souvent que le reflet figé de l’esprit de ses concepteurs. Or si notre pro-
blème peut paraître très factuel au premier abord, on constatera qu’il fait intervenir
de nombreux paramètres qualitatifs, qui restent donc à quantifier. Par conséquent,
nous allons chercher à formaliser un maximum d’éléments de ce problème afin d’en
évaluer tous les aspects et de construire une solution la plus complète possible.
Cette formalisation nécessite de comprendre quels sont les paramètres de notre
problème : quelles sont les données qui vont être utilisées, comment les obtenir et
quel va être leur impact sur la solution du problème. La formalisation consiste en-
suite à déterminer la forme attendue de la solution : celle-ci doit être telle qu’elle
permette aux compagnies aériennes et aux pilotes de l’utiliser quotidiennement et
efficacement, dans le respect de la réglementation et des méthodes de travail de la
compagnie aérienne. Cela nécessite enfin de formaliser certaines contraintes "impli-
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cites", et de quantifier certains éléments qui étaient jusqu’alors traités uniquement
par le bon sens humain.
2.1 Contraintes logicielles
Afin de pouvoir implémenter une méthode automatique de conception des EO-
SID dans un cadre applicable en pratique, il est nécessaire de déterminer quelles sont
les données fournies par l’utilisateur, et quelles sont les données qu’il entend récu-
pérer après l’exécution du logiciel.
Il est nécessaire de transmettre au module d’optimisation les données sui-
vantes :
– La SID, puisque l’EOSID doit être évaluée en prenant en compte le couplage
entre la SID et l’EOSID. La SID pourra éventuellement servir de solution
initiale pour l’algorithme d’optimisation.
– Le modèle avion permettant de déterminer le comportement de l’avion lors
de l’accélération en roulement, de l’envol et du suivi de la SID et de l’EOSID.
– L’ensemble de la géométrie de l’aéroport, c’est-à-dire l’ensemble des proprié-
tés de la piste (longueur, cap, pente, etc.), le relief aux alentours de l’aéro-
port, ainsi que les positions des balises de navigation et leur type (VOR,
DME, etc. (voir 1.2.4.1)).
– La masse maximale au décollage visée, c’est-à-dire la masse que la compagnie
souhaiterait pouvoir faire décoller, mais qu’elle n’a pas d’intérêt particulier
à dépasser (par exemple parce qu’une fois tous les fauteuils occupés, le seul
moyen pour elle de charger l’avion au-delà de cette masse serait d’embarquer
plus de carburant que nécessaire).
– L’angle de gîte maximal en fonction de l’altitude. En effet, l’angle de gîte
maximal peut être augmenté avec l’accord des autorités pour certaines pro-
cédures dites spécifiques (voir B.6.4). Il est donc nécessaire de définir si l’on
souhaite que l’EOSID soit une procédure standard ou spécifique ; l’occur-
rence d’une panne moteur ne suffit pas forcément à justifier l’usage d’une
procédure spécifique, d’autant que dans ce type de situation critique, on
cherche à rester dans le domaine de vol le plus standard possible.
– Les intervalles de définition de certains paramètres météorologiques, notam-
ment la vitesse du vent et la température. Il est nécessaire de fournir une
condition de décollage nominale (c’est-à-dire les conditions les plus repré-
sentatives pour la compagnie aérienne) qui servira de cas de référence pour
l’optimisation de l’EOSID. Par ailleurs, il faut définir un domaine de vol,
également en termes de température, de pression et de vitesse du vent de
face, sur lequel effectuer les vérifications exhaustives relatives aux instants
de panne (voir 2.2), détaillées en 2.4.2.4.
– Le critère de fin de l’EOSID. Par défaut, on considérera que l’EOSID se ter-
mine lorsque l’avion a atteint une marge de 35 ft au-dessus du plus haut obs-
tacle présent sur le terrain. Cependant, ce critère de fin peut être inadapté,
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notamment si un point du relief est particulièrement élevé. On peut donc
définir d’autres critères de fin et considérer que l’EOSID s’arrête lorsque :
◦ l’avion est aligné en phase d’approche, prêt à se reposer sur l’aéroport
depuis lequel il a décollé, ou sur un aéroport de déroutement,
◦ l’avion a rejoint un hippodrome (holding pattern), servant de point d’at-
tente avant l’atterrissage, avec éventuellement une altitude et un cap don-
nés,
◦ l’avion survole un point précis, de préférence clairement défini par des ba-
lises, avec éventuellement une altitude minimale.
En retour, le module d’optimisation doit proposer :
– Une trajectoire EOSID applicable à un domaine d’utilisation opérationnel
(plage de températures, plage de pression, configurations de décollage, vents,
prélèvements d’air, etc.), maximisant la MMD tout en restant d’une com-
plexité admissible pour le pilote.
– Un point de décision V P défini par rapport aux balises de navigation.
– L’ensemble d’obstacles devant être saisi dans Octopus pour permettre à la
compagnie aérienne ou au pilote de calculer la MMD et le régime moteur
flex/derated en fonction des conditions météorologiques.
La solution doit satisfaire, par ordre de priorité décroissante, les critères sui-
vants :
– Admissibilité de la trajectoire sur le domaine d’utilisation opéra-
tionnel : la solution proposée doit valider l’ensemble des contraintes régle-
mentaires sur l’ensemble du domaine de vol.
– Régularité par rapport aux entrées : la méthode d’optimisation doit
être suffisamment robuste pour offrir à l’utilisateur une stabilité de la so-
lution en fonction des données du problème. Un logiciel dont le résultat
varie du tout au tout d’une exécution à l’autre ou en cas de légère varia-
tion d’une des données ne serait pas suffisamment fiable pour une utilisation
quotidienne et répétée. Bien sûr, la solution n’est pas nécessairement censée
varier continûment en fonction des données, mais il ne faut pas que le logiciel
semble fonctionner de façon chaotique.
– Optimalité de la solution : le simple fait d’intégrer une EOSID à la procé-
dure de décollage, fût-elle sous optimale, est souvent suffisant pour améliorer
significativement la MMD, mais induit nécessairement des coûts, des délais
et une importante charge de travail. Le fait d’obtenir une telle EOSID de
façon automatisée est donc déjà un grand atout pour une utilisation opéra-
tionnelle. Par ailleurs, sur un problème de cette complexité, avec un critère
variant de façon non continue en fonction de la solution et des paramètres,
l’optimalité globale d’une solution n’est pas forcément démontrable. Pour
ces deux raisons, l’optimalité de la solution n’arrive qu’en troisième position
dans cette liste.
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2.2 Instants de panne et points repères
2.2.1 Logique de panne opérationnelle
2.2.1.1 Points repères supplémentaires
Nous avons défini en 1.4.3 quelle était la trajectoire à suivre, en fonction de
l’instant d’occurrence de la panne. On notera que le point V P est un concept propre
aux procédures SID+EOSID : sans EOSID, il n’est pas possible de définir de point
V P puisque ce dernier marque juste la "frontière" entre la SID et l’EOSID. À l’in-
verse, le point V1 existe même en l’absence d’EOSID : il est la "frontière" entre le
Rejected Takeoff et la SID. PointsRepere_3D_1




SID tous moteurs  
SID avec panne à V1
SID avec panne après VP
EOSID avec panne entre V1 et VP
Figure 2.1 – Position des points repère du pilote sur la SID et l’EOSID
Cette description des scénarios possibles au décollage est imprécise. En effet,
il est nécessaire de prévoir des intervalles de recouvrement entre les différents scé-
narios, afin de prendre en compte le temps de réaction du pilote et de lui offrir une
marge de manœuvre suffisante. Par ailleurs, il peut arriver qu’une panne à V P ne
soit plus critique pour le passage de la SID. Dans ce cas-là, le pilote peut être amené
à choisir de continuer sur la SID ou l’EOSID, en fonction de paramètres extérieurs
(météorologie, appréciation du pilote, urgence de la panne, etc.).
Nous allons donc introduire deux points supplémentaires :
– Le point de décision DP est le point avant lequel le pilote, s’il veut se dérou-
ter sur l’EOSID, doit avoir saisi son choix dans le FMS. Ce point doit donc
nécessairement être placé avant le point de divergence V P . Formellement,
on note :
DP ≤ V P (2.1)
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– Le point décision le plus minimal DPmin (aussi nommé Closest Decision
Point) est le point à partir duquel l’apparition d’une panne moteur n’em-
pêche plus le suivi de la SID dans le respect de toutes les contraintes régle-
mentaires, c’est-à-dire que si une panne survient à DPmin ou après, l’avion
peut poursuivre le décollage sur la SID en toute sécurité. Ce point doit
nécessairement se trouver avant DP . On note :
DPmin ≤ DP (2.2)
En effet, si ce n’était pas le cas, il existerait un intervalle de temps durant
lequel, en cas de panne moteur, il ne serait plus possible pour le pilote de se
dérouter vers l’EOSID, ni de suivre la SID dans le respect des contraintes
réglementaires. En pratique, si la panne moteur survient une fraction de se-
conde avant DPmin, le pilote doit pouvoir valider le déroutement vers l’EO-
SID avant le point DP . En prenant en compte le temps de réaction du
pilote tR, on a donc (formellement, on se permet par convention d’utiliser
des équations ou inéquations non homogènes) :
DPmin + tR ≤ DP (2.3)
En prenant en compte tous ces éléments, on obtient la contrainte :
DPmin + tR ≤ DP ≤ V P (2.4)






BR V1VEF DPmin DP VP
Instant de 
panne
Figure 2.2 – Logique de panne détaillée pour une procédure SID + EOSID
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Figure 2.3 – Logique de panne pour une procédure SID
On observe bien des intervalles de recoupement (zones grisées) entre chacune
des solutions en cas de panne moteur. Ces intervalles, d’une durée égale au temps
de réaction du pilote, lui offrent une marge de manoeuvre pour réaliser un rapide
diagnostic. En effet, en cas de panne entre VEF et V1, la procédure réglementaire
indique que le pilote doit effectuer un freinage, mais il est possible qu’il n’ait pas le
temps de diagnostiquer la panne avant V1 et donc qu’il soit contraint de continuer
le décollage et de suivre l’EOSID. De même pour une panne entre DPmin et DP , où
l’EOSID est recommandée, mais où le pilote peut être contraint de continuer sur la
SID faute d’avoir détecté la panne à temps.
Ces intervalles permettent donc de tester chacune des trajectoires dans un cas
dimensionnant. En l’occurrence, comme nous l’avons déjà vu, l’EOSID devra être
validée pour une panne à VEF , et la SID devra être validée pour une panne à DPmin.
Par ailleurs, on constate que V P n’est pas utilisé en pratique dans le processus
de décision du pilote, bien que sa position ait un impact important sur le choix de
DP (équation (2.4)) et donc sur la logique de panne opérationnelle.
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SID avec panne à V1
SID avec panne après DPmin
EOSID avec panne entre V1 et DP
VEF
Figure 2.4 – Logique opérationnelle d’utilisation de l’EOSID
L’instant de panne considéré comme dimensionnant pour le calcul de l’EOSID
est le même que celui utilisé pour le calcul de la SID en tant que trajectoire unique
(c’est-à-dire dans les procédures où les deux seules issues sont le Rejected Takeoff
ou la SID) : c’est l’instant de panne réglementaire VEF . On fera donc le calcul des
contraintes sur l’EOSID en considérant le cas de la panne à VEF (courbe bleue sur
le schéma précédent). Et comme l’EOSID ne peut pas être utilisée en cas de panne
après DP , il sera nécessaire de vérifier que la SID vérifie toutes les contraintes en
cas de panne à DPmin (courbe en orange sur le schéma précédent).
Il est également important de préciser que la SID, l’EOSID, V1 et DP étant
définis à l’avance, le système de gestion du vol (FMS) est capable, si le système
de diagnostic a détecté une panne, de proposer automatiquement au pilote de se
dérouter vers l’EOSID. Quelle que soit la trajectoire utilisée, SID ou EOSID, le
suivi de celle-ci sera géré par le système de gestion du vol et le pilote automatique
le cas échéant.
2.2.1.2 Définition du point VP
V P peut être vu comme le point de divergence géométrique, c’est-à-dire le
point où les traces au sol des deux trajectoires se séparent, ou bien comme un point
de divergence logique, c’est-à-dire le point à partir duquel les instructions de la SID
et de l’EOSID sont différentes, même si en pratique les traces au sol restent confon-
dues durant un court laps de temps.
Formellement, on peut noter :
V P = max(SID ∩ EOSID) (2.5)
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La figure 2.5 montre un exemple de cas où les points de divergence logique et
géométrique sont distincts :
Segment Action Virage Fin
Segment 1 Direct To Nav 1 Pas de virage End At Nav 1
Segment 2 (SID) Direct To Nav 2 Virage à Droite φ = 15̊ End At Nav 2
Segment 2 (EOSID) Direct To Nav 3 Virage à Droite φ = 15̊ End At Nav 3
VPLogiqueGeometrique.pdf






Figure 2.5 – Point de divergence logique et géométrique
L’EOSID étant stockée dans le FMS, c’est le point de divergence logique qui
sera utilisé en pratique, c’est-à-dire que les trajectoires deviennent différentes à partir
du moment où les instructions chargées dans le FMS sont différentes.
2.2.1.3 Définition du point DPmin





c’est-à-dire que plus la masse est élevée, plus DPmin est éloigné. En effet,
chaque instant où tous les moteurs sont en fonctionnement représente un gain de
vitesse et/ou d’altitude pour l’avion. Plus la panne survient tôt, plus la perte d’éner-
gie et/ou d’altitude sera grande, et l’avion aura d’autant plus de mal à assurer le
passage des obstacles.
Un des cas où une panne survenue plus tôt peut être un avantage est le cas où
la SID comporte un virage serré (faible rayon de virage) avec une forte pente. Dans
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ce cas, à rayon de virage fixé, une augmentation de la vitesse implique une augmen-
tation de l’angle de gîte, et donc une augmentation de l’abattement de pente, ce qui
implique au final que la pente ne croît pas nécessairement.
En pratique, DPmin n’est pas explicitement calculé. On se contente de faire
une vérification du passage de la SID pour une panne à DP − tR.
2.2.1.4 Choix de la position de DP
En fonction de l’aéroport et du type de vol, le point DP peut être choisi entre
DPmin + tR et V P en fonction de critères non relatifs à la sécurité. Dans le contexte
d’une utilisation commerciale, il y a principalement deux cas envisageables :
DP = DPmin + tR : l’EOSID ne sera déclenchée que si elle est vraiment nécessaire
pour assurer la sécurité de l’avion. Cette solution est préférable pour des aé-
roports où l’utilisation de l’EOSID est délicate, par exemple à Lhassa (Tibet)
où l’utilisation de l’EOSID implique d’effectuer une boucle de 45 minutes en
suivant une vallée, avant de revenir se poser à l’aéroport de départ. Dans ces
circonstances, on n’utilise l’EOSID que lorsque cela est vraiment indispensable.
DP = V P : l’EOSID est l’option prioritaire en cas de panne moteur. Cette solution
est à privilégier lorsque l’EOSID ne pose pas de difficultés. Cela permet à
l’avion de revenir plus rapidement à l’aéroport de décollage pour transférer les
passagers sur un autre vol et remettre l’avion dans un état opérationnel.
Cependant le choix de DP peut avoir une influence sur la MMD, en particulier
lorsque l’EOSID nécessite d’effectuer des virages serrés. En effet, le fait de choisir
DP = V P augmente la taille de l’intervalle possible pour les instants de panne ce
qui peut faire apparaître un cas plus limitatif et donc réduire la MMD.
Étant donné que la probabilité d’utilisation d’une EOSID est très faible, la
probabilité d’une panne moteur étant de l’ordre de 10−6 sur l’ensemble de la phase de
décollage, il est statistiquement plus intéressant d’augmenter la MMD, quitte à avoir
une EOSID plus coûteuse en temps et en carburant. Dans l’algorithme de conception
de l’EOSID, on choisit donc DP = V P , ce qui permet d’augmenter DPmin, ce qui,
comme nous l’avons vu à l’équation (2.6), permet d’améliorer le passage de la SID
avec panne à DPmin et donc potentiellement d’augmenter la MMD. Le point V P
(logique) étant fixé, on prend donc : DPmin + tR = DP = V P .
2.2.2 Impact de l’instant de panne
Dans les cas où une EOSID est déclenchée, l’instant de panne tpanne se situe
au plus tôt une seconde avant V1 (c’est-à-dire à VEF ) et au plus tard à DP . La
réglementation stipule que l’EOSID doit être admissible en cas de panne à VEF .
Cette décision est motivée par le fait que la panne à VEF représente le cas le plus
pénalisant en termes de pente et d’altitude de l’avion au point V P .
Cependant l’instant de panne influe également sur un troisième paramètre es-
sentiel de la trajectoire qui est le rayon minimum de virage garanti. En effet, en cas
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de panne àDP , la vitesse de l’avion à V P sera plus grande qu’en cas de panne à VEF .
Le rayon de virage d’un avion se calcule avec la formule (en négligeant l’impact




où V est la TAS (True Air Speed), c’est-à-dire la vitesse par rapport à la masse
d’air. Le rayon de virage minimum réalisable par l’avion sera donc plus grand pour
une panne à DP que pour une panne à VEF .
Enfin, considérons que l’EOSID comporte un virage de rayon fixe, réalisable
quel que soit l’instant de panne compris entre VEF et DP . La pente maximum
garantie pendant ce virage est croissante par rapport à la vitesse de l’avion, mais
décroissante par rapport à l’angle de gîte, lui-même croissant en fonction de la
vitesse. Ces deux effets antagonistes font que la pente maximum garantie pendant
le virage peut ne pas être une fonction monotone par rapport à l’instant de panne.
Le calcul de la pente minimum garantie en virage à rayon fixé est donc a priori non
trivial.
2.2.3 Construction de conditions de décollage dimension-
nantes
D’un point de vue réglementaire, le point dimensionnant de panne moteur pour
le calcul des contraintes sur l’EOSID est VEF . Cela signifie que l’état des contraintes
ne pourra pas être pire que dans le cas de la panne à VEF , et donc que c’est cet
instant de panne qui donne la MMD la plus faible et donc la MMD dimensionnante.
Mais en réalité, il n’existe pas un point a priori dimensionnant, ni un ensemble fini
de points qui soit a priori dimensionnant. Il existe bien un instant de panne Pmin
pour lequel les contraintes rendent la masse minimale, mais on ne peut pas être
sûr a priori que ce point est VEF , ni que ce point est celui pour lequel toutes les
contraintes sont maximales.
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Le schéma suivant indique l’évolution de l’impact des contraintes en fonction















Figure 2.6 – Variations des contraintes en fonction de l’instant de panne
Les contraintes liées au rayon de virage sont dues au fait que l’augmentation
du rayon de virage induit une modification de la trace au sol, et potentiellement
une diminution de l’abscisse longitudinale de certains obstacles ou bien l’apparition
d’obstacles supplémentaires dans le corridor de navigation. Plus la panne survient
tard, plus ces incertitudes sur la trace augmentent.
Les contraintes liées à la pente sont à la fois celles qui imposent d’avoir une
pente supérieure à une valeur seuil dépendant du segment et du type d’avion, et
celles relatives au passage des obstacles, c’est-à-dire que plus grande est la pente,
plus grande sera l’altitude, et donc la marge par rapport à des obstacles fixés. Plus
la panne survient tard, moins ces contraintes sont pénalisantes.
2.2.3.1 Réduction de l’angle de gîte
On constate sur la figure 2.6 qu’aucun instant de panne n’est à la fois dimen-
sionnant sur ces deux aspects (contraintes liées au rayon de virage et à la pente). Il
est cependant possible de construire des conditions virtuelles dimensionnantes dans
les deux cas. Le point correspondant à ces conditions est représenté par le point PX
sur la figure suivante :
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Figure 2.7 – Construction d’un instant de panne dimensionnant
Pour ce faire, on se base sur les méthodes d’évaluation d’une EOSID pour une
panne à VEF , c’est-à-dire le cas réglementaire, mais on réduit les angles de gîte pour
forcer artificiellement l’augmentation des rayons de virage afin que ces derniers at-
teignent des valeurs égales aux rayons de virages en cas de panne à V P .
En cas de panne moteur à VEF , l’avion suit la trajectoire d’envol (jusqu’au
segment de vol en palier) à la vitesse V2. Notons V2 + dV la vitesse d’envol en cas
de panne moteur à V P .
Pour une panne moteur à V P , un virage effectué avec un angle de gîte φ aura
un rayon :
R(V2 + dV, φ) =
(V2 + dV )2
g. tan(φ) (2.8)
Soit φreduit l’angle de gîte avec lequel, à la vitesse V2, on obtiendrait le même rayon
de virage. On a :
R(V2 + dV, φ) = R(V2, φreduit) (2.9)









Pour V2 = 150kt, on obtient les valeurs de φreduit suivantes (à gauche φreduit
en fonction de φ, à droite φreduit/φ en fonction de φ) :
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Figure 2.8 – Modification des valeurs d’angle de gîte pour la création de conditions
dimensionnantes
La méthode de calcul des contraintes dans les conditions virtuelles PX est la
suivante :
– modifier les instructions du profil latéral de l’EOSID en remplaçant chaque
indication d’angle de gîte par la valeur réduite correspondante calculée avec
la formule (2.10),
– calculer avec Octoper la trace au sol de l’avion pour une trajectoire d’envol
à vitesse V2,
– relever les obstacles dans le corridor de navigation,
– appliquer les abattements de pente en prenant en compte la vitesse V2 et
les angles de gîte non modifiés (une réduction des angles de gîte entraînerait
une réduction des abattements de pente, ce qui améliorerait la pente, ce qui
est contraire à l’effet désiré),
– calculer les contraintes au décollage le long de l’EOSID avec Octopus, pour
une panne à VEF .
Cette méthode s’applique à la fois pour les segments dont les virages sont
commandés en angle de gîte (FlyHeading, DirectToNav) et pour les segments dont
les virages sont réalisés à rayon fixé en précisant le φmax admissible (NavTrack et
FlyDmeArc 1). Pour les segments contrôlés en angle de gîte, il s’agit de calculer la
trace au sol en émulant une vitesse V2 +dV . Pour les segments à rayon de virage fixé,
il s’agit de vérifier que le virage est réalisable à la vitesse V2 +dV tout en conservant
un angle de gîte inférieur à φmax.
2.2.3.2 Sensibilité par rapport au vent
La méthode ci-dessus permet de construire un pseudo-instant de panne dimen-
sionnant pour la validation des contraintes sur l’EOSID. Il est cependant nécessaire
de s’intéresser à la sensibilité de cette méthode par rapport aux effets du vent. La
question que l’on se pose est : la trajectoire construite dans les conditions PX est-elle
dimensionnante en ce qui concerne la sensibilité de la trace au sol par rapport au
1. Même si ce type de segment n’est pas utilisé dans cette étude.
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vent ?
L’avion se déplaçant dans la masse d’air, on peut considérer que la déformation
des virages due au vent est proportionnelle à la durée du virage. Si la variation de





Comparons les trois cas VEF , V P et PX :
Instant de Vitesse Rayon de Durée dupanne virage virage





V P V2 + dV R(V2 + dV ) =




PX V2 R(V2 + dV ) =
(V2 + dV )2
g tan(φ)
(V2 + dV )2
V2g tan(φ)
On sait que :
V 22 < V2(V2 + dV ) < (V2 + dV )2 (2.12)
d’où on obtient, par division par V2 :
V2 < V2 + dV <
(V2 + dV )2
V2
(2.13)
ce qui donne :
dt(VEF ) < dt(V P ) < dt(PX) (2.14)
On déduit donc que dans le cas d’un virage à variation de cap fixée (comme
pour les FlyNewHeading ou les NavTrack), la construction PX est dimensionnante
par rapport aux effets de vent puisque c’est le cas qui implique la plus longue durée
de virage et donc la plus grande sensibilité au vent. Cependant tous les virages
n’engendrent pas une variation de cap indépendante de V2. Dans le cas d’un segment
de type DirectToNav, le cap final c1 est fonction du rayon de virage, comme nous
pouvons le voir dans la figure 2.9 représentant un avion volant au cap c0 et effectuant
un DirectToNav (deux positions de Navaid sont ici représentées) pour finir le segment
avec un cap c1.
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Figure 2.9 – Virage à variation de cap non fixe
On constate que l’amplitude de la variation de cap est plus faible lorsque le
rayon de virage est plus petit. On a donc :
∆c(VEF ) ≤ ∆c(V P ) = ∆c(PX) (2.15)
On peut donc valider l’équation (2.14) pour des virages à variation de cap fixée et
non fixée.
2.2.3.3 Amélioration de cette construction
Interrogeons-nous maintenant sur la pertinence de l’utilisation de cette mé-
thode.
Les conditions PX fournissent une masse plus faible que le cas de la panne à
Pmin et peuvent s’avérer exagérément pénalisantes, c’est-à-dire qu’à force de prendre
en compte simultanément tous les problèmes possibles, on peut obtenir une masse
trop conservative. Pour limiter cet effet pervers, il est possible de construire, sur
le principe de PX , un ensemble de points {PXi} qui soit dimensionnant mais plus
proche de l’ensemble réel des instants de panne, et donc moins pénalisant.
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Figure 2.10 – Construction d’un ensemble de points dimensionnants
Avec cette méthode, le minimum des masses calculées pour un ensemble de
points PXi sera toujours supérieur à la masse dans le cas PX . En augmentant le
nombre de points PXi, l’ensemble des cas étudiés devient de moins en moins péna-
lisant, mais cela se fait évidemment au détriment du temps de calcul. À l’extrême,
l’augmentation du nombre de points revient à évaluer la masse pour l’ensemble des
cas de panne possibles, c’est-à-dire tous les points de la courbe rouge sur la figure
2.10. Nous ne sommes plus alors dans une démarche de construction d’un "cas di-
mensionnant", mais dans une démarche de vérification exhaustive.
Par un raisonnement analogue, on peut créer un ensemble de points dimen-
sionnants permettant d’évaluer le passage d’obstacles sous la SID avec une vitesse
correspondant à une panne à DP − tR et des rayons de virage correspondant à une
SID tous moteurs.
2.2.4 Choix de DPmin, DP et V P dans un contexte opéra-
tionnel
En pratique, les incertitudes sur la trace au sol de la SID relatives au rayon
de virage induit par une vitesse importante sont considérées comme d’un ordre de
grandeur équivalent aux incertitudes liées à l’impact du vent sur la trajectoire. Il n’y
a donc pas de raison de ne pas prendre DP = V P (voir 2.2.1.4) afin de maximiser
la plage d’utilisation potentielle de l’EOSID.
Par ailleurs, avec les systèmes de navigation actuels, le temps de réaction du
pilote est souvent considéré comme étant nul, ce qui implique que DP et DPmin
peuvent être confondus. De plus, la réglementation n’impose pas de prendre en
compte le temps de réaction du pilote entre DP et DPmin. Par souci de simplicité,
nous réaliserons donc la vérification du passage d’obstacles sous la SID avec une
panne à DP , et non à DP − tR. Néanmoins, par souci de précision, on distinguera




La définition précise et formelle des paramètres de contrôle du problème, de ses
contraintes et des fonctions permettant l’évaluation des contraintes et du critère à
maximiser est nécessaire pour proposer une solution exploitable opérationnellement.
2.3.1 Variables du problème d’optimisation
L’inconnue principale de notre problème est l’EOSID. La variable à optimiser
peut donc être définie sous la forme d’un vecteur contenant la commande latérale
de l’EOSID à réaliser et d’éventuels autres paramètres. On la notera donc :
−→
X ∈ RNX (2.16)
De même, on notera la SID :
−→
S ∈ RNS (2.17)
La grandeur à maximiser est la masse m. Sa valeur optimale dépend de quasi-
ment tous les autres paramètres, mais pour des raisons de clarté de notation et de
cohérence, on ne notera pas explicitement ces paramètres comme des arguments de
m.
Les arguments du problème d’optimisation sont :
– L’ensemble des paramètres géographiques : description de la piste, du relief,
des navaids, etc. Ce sont les paramètres subis et fixes. Tous ces paramètres
sont contenus dans le vecteur −→A . La piste et les navaids sont définies par
une trentaine de paramètres scalaires. Le relief est défini par une image en
deux dimensions d’environ un million de pixels.
– L’ensemble des paramètres météorologiques : température, vent, QNH, hu-
midité, état de la piste, etc. Ce sont l’ensemble des paramètres subis et va-
riables. Tous ces paramètres sont contenus dans le vecteur −→M . Il y a environ
une dizaine de paramètres météorologiques.
– L’ensemble des paramètres décrivant la configuration de l’avion : modèle
avion, configuration des systèmes hypersustentateurs, flex, prélèvement d’air,
etc. Ce sont les paramètres choisis indépendamment de l’optimisation de la
masse. Tous ces paramètres sont contenus dans le vecteur −→C . Il y a environ
une dizaine de paramètres de configuration avion.
Tous les paramètres contenus dans les vecteurs −→A , −→M et −→C sont regroupés











Ce vecteur regroupe les paramètres connus ou fixés, c’est-à-dire des paramètres qui
ne seront pas amenés à varier du fait de l’algorithme d’optimisation. Les paramètres
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météorologiques pourront, dans un second temps, être amenés à varier afin de véri-
fier la validité de l’EOSID sur l’ensemble du domaine de vol, mais pas dans le cadre
de l’optimisation elle-même. Pour des raisons de clarté de notation, ce vecteur ne
sera donc pas explicitement noté comme un argument du critère m. Ce vecteur est
dit implicite.








Le vecteur −→I étant fixé, ces vitesses seront optimisées pour chaque EOSID afin
d’obtenir la meilleure masse possible.
2.3.1.1 Entrées et sorties d’Octopus
Le module Octopus calcule pour une trajectoire de décollage donnée la MMD
ainsi que les vitesses −→V associées et évalue l’ensemble des contraintes réglementaires
définies en annexe B. Il faut noter que pour des raisons de bruit numérique de faible
amplitude, les résultats fournis par Octopus ne peuvent pas être considérés comme
étant dérivables.















G ∈ RNG (2.21)
où msup est une borne supérieure de la masse au décollage de l’avion, par exemple la
Masse Maximale Structurale au Décollage, ou bien la TargetMMD fixée par la com-
pagnie aérienne (voir B.1). La masse m est fournie en argument de −→G car ce dernier
ne fait qu’évaluer les contraintes réglementaires, tous les autres paramètres étant
fixés. Par convention, les contraintes sont respectées lorsque : gi ≤ 0,∀i = 1, ..., NG.
Il est important de noter que l’une des contraintes gi vaut m − msup, c’est-à-dire
que l’on souhaite avoir m ≤ msup. Cette contrainte spécifique sera utilisée dans la
suite comme outil de contrôle de la masse sur le binôme SID+EOSID. En définitive,
ce calcul de contrainte est utilisé pour maximiser m dans le respect des contraintes
réglementaires.
Pour déterminer m et −→V , Octopus résout le problème suivant, correspondant
au cas d’un décollage réglementaire :
max(m)









Variables de décision : m,−→V
(2.22)





























Comme nous n’en sommes pour l’instant qu’à l’étape de l’évaluation d’une
EOSID, ces valeurs de m et de −→V correspondent donc à la maximisation de la masse
par Octopus pour la trajectoire −→X donnée : il ne s’agit pas de la masse que l’on
cherche à maximiser en faisant varier −→X . Cette optimisation de −→X pour maximiser
la masse correspondante est décrite par la suite.
2.3.1.2 Calcul des vitesses caractéristiques pour une masse donnée
Il est important de noter le rôle de la variable msup en argument d’Octopus.
msup est la borne supérieure des valeurs de m qui seront évaluées dans le problème








L’algorithme d’optimisation permettant à Octopus d’optimiser les vitesses afin
de maximiser la masse est ainsi conçu que la réduction de l’intervalle de recherche
(ici : m ∈ [0,msup]) ne change pas l’optimum renvoyé par Θ, à condition que cet
optimum soit toujours dans l’intervalle de recherche. Autrement dit :




























. En rentrant m comme borne maximum pour le calcul réalisé












Octopus peut alors être utilisé pour le calcul des vitesses caractéristiques pour une
masse fixée. On pourra noter :
−→













Il faut remarquer que tous les couples (V1, V2) ne sont pas nécessairement
admissibles. En particulier, les vitesses V1 et V2 ne sont pas indépendantes : on a
nécessairement la relation V1 < V2 (voir B.2). Cependant, la question de l’intégrité
de ces valeurs ne se pose pas ici car les vecteurs −→V utilisés sont tous fournis par
Octopus, lequel ne propose que des valeurs admissibles et cohérentes.
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2.3.1.3 Entrées et sorties d’Octoper
Le rôle d’Octoper dans le problème qui nous intéresse est d’évaluer la validité
du profil vertical d’une SID du point de vue des contraintes opérationnelles (passages
d’obstacles, etc.) et de convertir −→X en trace au sol afin de permettre le relevé des
obstacles. Cette fonction renvoie un ensemble de coordonnées (x, y, z) qui représente
la trajectoire discrétisée en trois dimensions de la SID. On a :









L’appel à Octoper sert principalement à vérifier le passage des obstacles sous
la SID en cas de panne à DP . On définit le vecteur de contraintes −→J :
−→
J = (z∗i − zi)i=1,...,NZ (2.32)
où z∗i est l’altitude minimum admissible pour l’avion au point (xi, yi). Pour le calcul
de z∗i , plusieurs marges de sécurité sont prises en compte :
– valeur dimensionnante de l’altitude dans le corridor de décollage (en cas de
panne moteur),
– abattement forfaitaire de pente dû entre autres aux incertitudes sur le mo-
dèle avion,
– marge de 35 ft.
























On cherche maintenant à optimiser l’EOSID de façon à maximiser la masse
tout en respectant certaines contraintes à la fois sur l’EOSID et la SID. Le processus
permettant d’associer une masse à une proposition d’EOSID s’appelle la Fonction
Objectif (aussi appelé Critère ou Adaptation dans les diverses branches du domaine
de l’optimisation). Le résultat de la fonction objectif est un indicateur de la perti-
nence de la solution proposée. L’évaluation de la fonction objectif pour une solution
donnée est un problème d’optimisation en soi, nécessitant l’exécution de processus
itératifs, synonymes de temps de calcul accru.
2.3.2.2 Contraintes
Les contraintes à respecter sont les suivantes :
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Contrainte 1 : L’EOSID avec panne à VEF doit être admissible avec la masse m.








Cette contrainte revient à définir une borne supérieure pour m. Cela suppose
que toutes les masses inférieures à la masse Octopus sont admissibles par
rapport aux contraintes réglementaires. C’est une contrainte facile et rapide à









Par ailleurs, il est intéressant, au niveau du temps de calcul et de la cohérence
du calcul, de définir une borne inférieure pour l’intervalle de recherche de m.









Cependant, il est plus intéressant de déterminer une masse admissible, même
dans les cas où l’EOSID ne présente pas d’intérêt par rapport à la SID. Pour
cela, on prendra par exemple comme borne inférieure la Masse Sans Carburant
(MSC, voir B.1) dans le fichier du modèle avion. On a donc :
mmin ≤ m ≤ mmaxEOSID (2.38)
Contrainte 2 : La SID avec panne à DPmin doit être admissible avec la masse m.











Contrainte 3 : Le vecteur −→V intervenant dans le calcul de la contrainte 2 doit être
celui utilisé opérationnellement lorsque la masse de l’avion estm. Pour calculer−→












2.3.2.3 Formulation du Problème
En prenant en compte tous ces éléments, le problème d’optimisation peut se





Sous les contraintes :















































Sous les contraintes :


















Variable de décision : −→X
(2.43)
2.3.3 Problème d’optimisation simplifié
2.3.3.1 Raisons de la simplification
Le problème précédemment décrit n’est pas admissible d’un point de vue opé-
rationnel. En effet, cette définition du problème implique, pour chaque trajectoire
potentielle, de calculer la MMD par itérations successives en faisant appel à Octo-
pus et Octoper. Or la masse retournée par Octopus doit être directement utilisable
opérationnellement, sans avoir recours à un processus itératif, et cela pour plusieurs
raisons :
– Les compagnies aériennes ne veulent pas avoir à manipuler un outil en plus
d’Octopus : la masse retenue doit être celle directement renvoyée par Octo-
pus (seul logiciel certifié) sans avoir à utiliser des méthodes itératives faisant
intervenir Octoper. Autrement dit, Octopus doit être le seul outil impli-
qué au niveau opérationnel dans le calcul de la MMD. La MMD sur le
binôme SID+EOSID doit donc être égale à la MMD renvoyée par Octopus










– Le calcul Octopus est parfois réalisé directement à bord de l’avion à l’aide
d’un ordinateur portable, lequel n’est a priori pas capable d’effectuer dans
un temps raisonnable le processus itératif pour trouver une masse et des
vitesses admissibles à la fois par la SID et l’EOSID.
– Le passage des obstacles sous la SID en conditions tous moteurs est géné-
ralement beaucoup moins limitatif que sous l’EOSID. On a dans la plupart
des cas : mmaxEOSID < mmaxSID.
Il est donc nécessaire de repenser le problème de façon à le simplifier et à le
rendre admissible d’un point de vue opérationnel. Pour celà, il est nécessaire d’enle-
ver l’étape de vérification des contraintes le long de la SID, c’est-à-dire la contrainte
J ≤ 0.
Le problème est que si l’algorithme trouve une EOSID "trop" performante
par rapport au passage d’obstacles moteur en panne, celle-ci risque de ne pas être
admissible car elle pourrait ne plus satisfaire à la condition sur J . Ce conflit d’intérêt




– en intégrant une variable supplémentaire limitative sur la masse (voir 2.3.3.2),
– en faisant une vérification a posteriori sur l’ensemble des cas de décollage
(voir 2.3.3.3),
– en utilisant la méthode dite de la correction minimale (voir 2.3.3.4),
– en modifiant l’ensemble d’obstacles de façon à introduire une pénalisation
de la masse dans le calcul Octopus (voir 2.3.3.6).
Cependant, partant du principe que l’on a en général mmaxEOSID < mmaxSID,
on commence par chercher une EOSID optimale sans vérifier les contraintes de
passage de la SID tous moteurs. Pour ce faire, on résout le système suivant :
−→
X∗ solution de






Variable de décision : −→X
(2.44)
Ce problème a l’avantage de ne nécessiter qu’une évaluation simple et rapide de
m pour chaque EOSID. Ainsi, le temps de calcul sera davantage consacré à la mise
à jour de la solution proposée. Cependant, le fait de ne pas prendre en compte les
contraintes sur la SID à ce moment-là implique de faire l’hypothèse que le passage des
obstacles en conditions tous moteurs sur la SID est nettement moins contraignant
qu’avec un moteur en panne sur l’EOSID et que l’on peut donc le tester a posteriori.
2.3.3.2 Ajout d’une borne max sur la masse
La première solution envisagée pour contrer l’effet pervers précédemment dé-
crit est l’ajout d’une borne supérieure sur la masse. Le principe est de rajouter une
variable, notée mgarantiSID qui est une valeur pour laquelle le passage de la SID est
garanti quelles que soient les conditions de décollage (conditions météorologiques,
configuration de l’avion, vitesses V1 et V2, etc.).
Le principe est de trouver la configuration météo/avion (−→M,−→C ) la plus limi-
tative pour la SID tous moteurs. Pour chaque valeur de (−→M,−→C ), on calculera les
vitesses de décollage en utilisant l’EOSID −→X∗. Ensuite on évaluera les contraintes












mgarantiSID fera donc partie des livrables joints à l’EOSID. Dans un contexte
opérationnel, les valeurs mop et
−→












L’avantage de cette méthode est que le problème d’optimisation permettant
de trouver mgarantiSID peut être résolu rapidement. Il suffit de connaître les configu-
rations météo/avion susceptibles d’être les plus limitatives au niveau de la masse ;
celles-ci se résument d’ailleurs à un ensemble discret de couples (−→M,−→C ) qu’il suffit
d’évaluer un par un. Cette méthode est particulièrement intéressante pour montrer
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que pour un aéroport et un avion donnés, il existe des conditions où la SID est
limitative, c’est-à-dire des conditions où l’augmentation de la masse (permise par
l’introduction d’une EOSID dans la procédure de décollage) induit la saturation de
contraintes réglementaires relatives à la SID.
L’inconvénient de cette méthode est que si la SID est limitative dans une
condition météo/avion donnée, la valeur de mgarantiSID ainsi trouvée s’appliquera
à toutes les situations, ce qui peut entraîner une importante perte de masse dans
certaines autres conditions.
2.3.3.3 Vérification a posteriori
La deuxième solution envisagée est la vérification a posteriori des contraintes
réglementaires sur l’ensemble des conditions de décollage. Le principe de cette mé-
thode est de vérifier, une fois −→X∗ déterminé, que la SID n’est jamais limitative. Pour
cela, on parcourt l’ensemble des conditions météo/avion en vérifiant à chaque fois
qu’avec (m,−→V ) fourni par Octopus pour l’EOSID, la SID reste admissible. On veut




























L’avantage de cette méthode est qu’elle apporte la preuve que la SID n’est
jamais limitative. Son inconvénient est qu’elle peut nécessiter un long temps de
calcul. Qui plus est, si la SID s’avère limitative dans une condition donnée, cette
méthode n’apporte ni information, ni gain opérationnel de masse.
2.3.3.4 Correction minimale
La troisième solution envisagée est l’introduction d’un biais négatif dans le
calcul de la masse permettant de satisfaire les contraintes réglementaires dans l’en-
semble des conditions de décollage. La méthode de la correction minimale permet
de conserver le meilleur des deux méthodes précédentes, avec néanmoins un besoin
important en temps de calcul. Cette méthode consiste à calculer une correction ∆m
positive, qui sera systématiquement soustraite à la masse donnée pour l’EOSID.





































mmaxSID  avec panne à DPmin
mmaxEOSID   avec panne à VEF
mop = mmaxEOSID – ∆m∆m
Conditions Météo/Avion
mgarantiSID
Figure 2.11 – Correction minimale
Cependant, cette méthode peut être parfois plus pénalisante que la méthode
2.3.3.2.
2.3.3.5 Croisement des trois méthodes précédentes
En appliquant les trois méthodes, le temps de calcul nécessaire est légèrement
augmenté, mais pas d’un facteur trois, car les structures des boucles sont sensible-
ment les mêmes. Cela permet de vérifier que la SID n’est pas limitative, et si elle
l’est, on peut calculer mop de la manière la moins sous-optimale possible en posant :
mop = max (min(mgarantiSID,mmaxSID),mmaxEOSID −∆m) (2.50)
Néanmoins, le mieux serait que la SID ne soit jamais limitative. Pour ce faire,
on privilégiera les EOSID telles que le point DPmin soit le plus loin possible, ce
qui permet d’augmenter la masse admissible sur la SID avec panne à DPmin (voir
2.2.1.3).
2.3.3.6 Modification de l’ensemble d’obstacles
Enfin, la cinquième méthode envisagée est la modification de l’ensemble d’obs-
tacles avec lequel est livrée l’EOSID, de façon à introduire une pénalisation de la
masse dans les cas particuliers où un conflit de masse apparaît. Dans ce cas, certains
des obstacles limitants seront virtuellement agrandis ou avancés afin de diminuer
la MMD et de rendre l’EOSID acceptable pour l’ensemble des scénarios possibles
(instant de panne, température, pression, vent).
Une méthode envisageable pour rehausser les obstacles consiste à :
– rehausser l’ensemble des obstacles d’une valeur forfaitaire,
– puis appliquer une méthode de descente de gradient pour rehausser vir-
tuellement les obstacles afin de satisfaire l’ensemble des contraintes tout en
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pénalisant le moins possible les masses au décollage.
Cette méthode est, parmi les quatre présentées, celle qui donne les meilleurs
résultats et qui est utilisée pour la conception manuelle. Par ailleurs, elle a l’avantage
de ne pas nécessiter de joindre des informations supplémentaires à la RTOChart,
puisque les éléments permettant d’éviter les conflits de masse sont directement in-
corporés dans l’ensemble d’obstacles.
2.4 Évaluation de la masse associée à une trajec-
toire
Quelle que soit la méthode utilisée pour la conception de l’EOSID, une étape
nécessaire sera d’évaluer la masse maximale au décollage qui lui est associée. En
effet, la MMD est un des indicateurs essentiels de la pertinence d’une EOSID, elle
jouera donc un rôle majeur dans l’étape d’optimisation de l’EOSID. Pour la calcu-
ler, nous avons cherché à automatiser les méthodes d’évaluation décrites en 1.4.4.
L’évaluation de la MMD d’une EOSID candidate est un procédé complexe qui fait
intervenir des moyens variés, et qui peut être effectuée de plusieurs manières.
D’une part, il est nécessaire de disposer d’un modèle numérique de terrain qui
peut être construit ou obtenu de diverses manières. Ce point est développé en 2.4.1.
Par ailleurs, nous avons vu en 1.4.4.3 que ce procédé nécessite que l’on lui
fournisse des valeurs indicatives de masse et de vitesse pour qu’il puisse lui-même
calculer ces masses. Nous avons donc défini trois évaluateurs, imbriqués les uns dans
les autres, du plus simple au plus complexe. Ces évaluateurs sont décrits en 2.4.2.
2.4.1 Modèle numérique de terrain
2.4.1.1 Types de modèles numériques de terrain utilisés
Nous avons vu en 1.4.4 que la conception d’une EOSID nécessite une des-
cription précise du relief aux abords de l’aéroport. Lors d’une conception manuelle
d’EOSID, la recherche des obstacles se fait sur une carte imprimée. Dans le cas d’un
relevé automatique (et donc informatisé) des obstacles, il est nécessaire de pouvoir
définir l’altitude de n’importe quel point aux alentours de l’aéroport. L’algorithme
doit fonctionner à partir d’un Modèle Numérique de Terrain (MNT) défini sur l’en-
semble d’une surface suffisamment grande autour de l’aéroport. Le MNT utilisé peut
être de sources variées :
– Idéalement, il existe un organisme local de géographie analogue à l’Institut
Géographique National français, possédant des bases de données numériques
à partir desquelles un MNT peut être obtenu.
– Pour certains aéroports, le terrain n’est constitué que d’un nombre réduit
d’obstacles localisés. Dans ce cas, on peut les représenter de manière dimen-
sionnante par des cônes, comme l’illustre la figure suivante :
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Figure 2.12 – Construction d’un MNT à partir d’obstacles ponctuels
– Il est aussi envisageable, dans les cas où aucun MNT n’est disponible, de se
baser sur les données fournies par Google Earth pour réaliser la conception
automatisée. Cependant, les données fournies par Google Earth ne pouvant
pas être considérées comme fiables, il est par la suite nécessaire de vérifier
la validité de la solution retenue sur des cartes imprimées.
– Enfin, il est possible de numériser des cartes imprimées et d’interpréter le
résultat (plus ou moins automatiquement) pour construire un MNT. Le pro-
cédé que nous avons utilisé est décrit en annexe E.
Par ailleurs, il est nécessaire de connaître la précision du MNT utilisé, afin de
s’assurer que le profil d’obstacles relevé est dimensionnant.
2.4.1.2 Calcul des abattements de pente
Octoper renvoie des tableaux de valeurs numériques contenant les positions
successives de l’avion (x(k), y(k), z(k)), les abscisses curvilignes correspondantes
d(k), ainsi qu’un certain nombre de paramètres liés à l’avion : poussée F (k), angle
de gîte φ(k), masse de l’avion m(k), etc. Chacun de ces vecteurs possède Nk com-
posantes.
À partir de ces valeurs, on calcule l’abattement de pente ∆h(k) tout le long
de la trajectoire. Pour cela, on utilise les formules données en A.5.2. Ces formules
correspondent à des virages sans dérapage, qui sont une approximation des virages
en cas de panne moteur.
Les abattements de pente sont calculés en posant :{
∆h(1) = 0
∆h(k) = ∆h(k − 1) + F (k)(1− cos(φ(k)))d(k)−d(k−1)
g.m(k)
(2.51)
2.4.1.3 Relevé des obstacles
Après avoir calculé les abattements de pente, on relève la hauteur du relief
corrigé sous la trajectoire. Si l’avion est encore au-dessus de la piste, c’est-à-dire si :
d(k) + TOD < TORA cos(γp) (2.52)
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alors la hauteur du relief est relevé en posant :
h(k) = ZGref0 + (d(k) + TOD) tan(γp) + ∆h(k) (2.53)
Sinon, on pose :
h(k) = MNT (x(k), y(k)) + ∆h(k) (2.54)
Le profil d’obstacles ainsi relevé comporte, en l’état, beaucoup trop de points
pour être transmis à Octopus. On applique donc un filtrage sur cet ensemble d’obs-
tacles afin de ne garder que les obstacles significatifs. Le premier obstacle sera consi-
déré comme étant à une hauteur de 35 ft au bout de la piste. On pose donc : dobs(1) = mink
(
d(k) tel que d(k) > TORA cos(γp)
)
hobs(1) = h(dobs(1)) + 35ft cos(γp)
(2.55)
Le premier obstacle, d’une hauteur de 35 ft, est considéré afin d’initialiser l’al-
gorithme décrit par l’équation (2.55), mais n’est pas transmis à Octopus puisque
ce dernier considère que l’avion a, à la fin de la distance de décollage, une hauteur
de 35 ft. Pour les autres obstacles, on retiendra tous les maxima locaux de h(k)
supérieurs aux précédents maxima. Si h(Nk) est un maximum local supérieur au
dernier obstacle ainsi relevé, alors le dernier point de (d(Nk), h(Nk)) est ajouté à la
liste des obstacles.




Maximum local retenu 







Figure 2.13 – Définition des obstacles
Cependant, étant donnée la méthode de prise en compte des obstacles par
Octopus (voir 1.4.4.4.1), on constate que les obstacles ainsi définis ne représentent
pas de façon dimensionnante le relief sous la trace au sol de l’avion. Il est donc
nécessaire de modifier l’abscisse dobs(k) de chaque obstacle de façon à ce qu’il soit
placé au-dessus de l’intersection entre :
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– le profil de terrain (en noir sur la figure 2.14),
– la droite horizontale passant par l’obstacle précédent (en vert sur la figure
2.14).







Obstacle transmis à Octopus






Figure 2.14 – Définition dimensionnante des obstacles
On comprend alors l’utilité de placer un obstacle à 35 ft juste après la fin de
la piste : si ce n’était pas le cas, l’obstacle de hauteur h(2) devrait être placé direc-
tement en bout de piste. Pour h(2) > 35 ft, cela serait extrêmement pénalisant.
Une contrainte logicielle imposée par Octopus est que ce dernier ne peut re-
cevoir qu’un maximum de 20 obstacles. Si le profil d’obstacles comporte plus de 20
points, il est nécessaire d’en choisir certains qui seront supprimés. En revanche, si
le nombre d’obstacles est inférieur à cette limite, il peut être intéressant de rajouter
des obstacles tout en modifiant ceux déjà existants, ceci afin de rendre l’ensemble
d’obstacles moins pénalisant par rapport à la réalité, tout en restant dimensionnant.
2.4.1.4 Suppression d’obstacles
Si le nombre d’obstacles retenus est supérieur à la limite imposée par Octo-
pus, il est nécessaire de supprimer des obstacles. La suppression d’un obstacle k de
hauteur h(k) implique de rehausser l’obstacle k − 1 de h(k − 1) à h(k).
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Augmentation de l'aire 




Figure 2.15 – Suppression d’obstacles
Au final les contraintes de passage des obstacles k et k + 1 sont regroupées
de manière dimensionnante dans un seul obstacle. Soit z(d) la hauteur de l’avion à
l’abscisse d, la contrainte :
z(d(k − 1)) ≥ h(d(k − 1)) + 35ft ET z(d(k)) ≥ h(d(k)) + 35ft (2.56)
devient :
z(d(k − 1)) ≥ h(d(k)) + 35ft (2.57)
Cela a pour effet d’accroître l’aire totale entre le profil d’obstacles retenu et le
profil du relief. La suppression de l’obstacle k engendre une augmentation A(k) de
cette aire où :
A(k) =
(




h(k − 1)− h(k)
)
(2.58)
Afin de minimiser l’aire sous le profil d’obstacles, on choisit l’obstacle dont
l’aire associée A est la plus faible. On procède itérativement jusqu’à atteindre le
nombre maximum d’obstacles permis par Octopus.
2.4.1.5 Ajout d’obstacles
On constate que le profil d’obstacles retenu peut être exagérément dimension-
nant par rapport au profil du relief réel que l’avion doit survoler. Si le nombre
maximal d’obstacles permis par Octopus n’est pas atteint, on cherchera donc à en
rajouter de façon à minimiser l’aire entre le profil d’obstacles et le relief réel (en
orange sur la figure 2.16). Pour cela, on calcule pour chaque obstacle retenu la va-
leur ∆d(k) qui maximise l’aire A(k) qui serait déduite de l’aire totale si on rajoutait
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A(k) : Réduction de l'aire 







Figure 2.16 – Ajout d’obstacles








L’ajout d’obstacles s’effectue selon un algorithme glouton, c’est-à-dire un algo-
rithme qui par une succession localement optimale tente de s’approcher de la solution
globale du problème [11][12]. Le nouvel obstacle sera situé à l’abscisse d(k) + ∆d(k)
et aura une hauteur h(k). L’obstacle précédent voit quant à lui sa hauteur baisser
de h(k) à R(d(k) + ∆d(k)). On cherche alors à nouveau la plus grande aire A(k) et
on rajoute les obstacles itérativement jusqu’à ce que le nombre maximal d’obstacles
soit atteint. Il est à noter que le dernier obstacle retenu ne se voit pas associer d’aire
A puisqu’il n’y aurait aucun intérêt à rajouter un obstacle plus haut que celui-ci.
2.4.1.6 Exemple d’application de l’abattement de pente, du relevé et du
filtrage des obstacles
La figure 2.17 représente la trace au sol d’une trajectoire de décollage calculée
par Octoper. Ici le QFU de la piste est de 0̊ (piste orientée plein nord) et le point




Figure 2.17 – Exemple de trace au sol d’une trajectoire de décollage calculée par
Octoper
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La partie au sol est représentée en marron. La distance de décollage est de
3470m. La figure 2.18 représente la commande en angle de gîte correspondante.
Figure 2.18 – Commande en angle de gîte correspondant à la figure 2.17
La figure 2.19 représente le relief relevé le long de la trajectoire (courbe en
pointillés), le relief rehaussé (courbe noire continue) et l’angle de gîte (courbe verte)
utilisé pour le calcul des abattements de pente. Enfin, les obstacles retenus avec
la méthode décrite en 2.4.1.3 sont indiqués par un triangle rouge. Les projections
horizontales de ces obstacles sur le profil réel du relief sont indiquées en bleu.
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Profil réel
Profil réhaussé
Commande en roulis  














Figure 2.19 – Profil d’obstacles relevé, filtré et rehaussé
On observe qu’après un demi-tour complet (soit une distance de 16000m) ef-
fectué avec un angle de gîte de 20̊ , l’abattement de pente cumulé est de 90 ft. Cette
hauteur n’est pas du tout négligeable par rapport au relief, dont l’obstacle le plus
élevé est relevé à 180 ft.
2.4.2 Évaluateurs imbriqués
La conception automatisée d’une EOSID nécessite un nombre important d’ité-
rations avant de converger vers un candidat pertinent. Ces itérations vont chacune
nécessiter une ou plusieurs évaluations de la masse relative aux candidats successifs.
Durant cette optimisation, il n’est pas forcément nécessaire d’évaluer la masse avec
une grande précision. Afin de réduire le temps total de calcul nécessaire à la concep-
tion de l’EOSID, il peut être intéressant de contrôler le rapport précision/durée de
l’évaluation. Ainsi, au début de l’optimisation, on peut utiliser un évaluateur peu
précis mais rapide pour parcourir une grande partie de l’espace de solutions, et en
fin d’optimisation, utiliser un évaluateur plus précis mais plus lent afin de conver-
ger localement vers une solution et vérifier exhaustivement la validité du binôme
SID+EOSID.
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Dans cette démarche, nous avons défini 3 évaluateurs, nommés A, B et C, du
plus simple, rapide et imprécis au plus complexe, lent et précis. L’évaluateur A peut
être utilisé indépendamment des deux autres, mais est appelé par le B. De même,
l’évaluateur B est appelé par le C.
Les évaluateurs A et B ont été développés en Fortran et font partie intégrante
de l’algorithme d’optimisation décrit au chapitre 4. L’évaluateur C n’a pas pu être
développé dans le cadre de cette thèse.
2.4.2.1 Informations relatives au décollage
Les grandeurs physiques qui sont à la fois des arguments d’entrée et des sorties
du procédé d’évaluation d’EOSID vont être regroupées au sein d’une variable nom-
mée TakeOff Information Structure notée TOIS. Ce regroupement est utile d’une
part pour l’implémentation logicielle de l’évaluation, et d’autre part pour la forma-
lisation de ce procédé dans la suite de cette section.











La TOIS regroupe donc des informations qui sont à la fois utilisées en entrée
d’Octoper et obtenues en sortie d’Octopus. Ces informations sont :
– la masse maximale au décollage m,
– les vitesses VR et V2,
– la distance de décollage (TOD),
– les valeurs minimales et maximales d’altitude brute du palier d’accélération.
Le critère à maximiser (la masse maximale au décollage) est donc contenu dans
la TOIS.
2.4.2.2 Évaluateur A
L’évaluateur A est le plus simple des trois. C’est aussi le plus rapide et le moins
précis. Comme décrit ci-dessus, il nécessite que l’on lui fournisse une TOIS en en-
trée, puis il effectue l’appel à Octoper à partir de cette TOIS, le relevé et le filtrage
des obstacles, l’appel à Octopus et enfin renvoie un résultat sous forme d’une TOIS.
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Ses fonctions sont :
1. le calcul de la trace au sol de l’EOSID avec Octoper, depuis le passage à 35 ft
jusqu’à la fin du segment final,
2. le relevé des obstacles sous la trace au sol,
3. le filtrage des obstacles,
4. le calcul avec Octopus de l’ensemble des grandeurs contenues dans la TOIS.
Octoper est initialisé grâce à TOISinit comme suit :
– vitesse initiale : V2
– position initiale :
( (TOD + Distance d’alignement)× cos(θQFU)
(TOD + Distance d’alignement)× sin(θQFU)
)













Figure 2.20 – Principe de l’évaluateur A
Pour l’initialisation de l’évaluateur A, on peut utiliser, par exemple, la TOIS
obtenue lors de l’appel précédent à cet évaluateur. Il faut noter que l’évaluateur
A n’est pas un processus itératif, bien qu’il ait besoin, pour fonctionner, d’une in-
formation issue d’une des évaluations précédentes. Il n’est pas itératif au sens où
les différents appels à cet évaluateur ne constituent pas un processus global censé
converger itérativement.
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Pour le tout premier appel à l’évaluateur A, on peut calculer la TOIS renvoyée
par un calcul Octopus en ligne droite sans obstacles. Ce calcul fournit un majorant
de la MMD. Durant l’optimisation de l’EOSID, on peut également utiliser la TOIS
présentant la masse la plus élevée (c’est-à-dire la TOIS correspondant au meilleur
candidat d’EOSID). Ainsi, si la nouvelle EOSID est concurrentielle, sa masse sera
relativement élevée et on peut donc supposer que la TOIS la plus appropriée sera
celle correspondant à une autre EOSID pertinente (bien que les paramètres de la
TOIS ne soient pas forcément tous corrélés avec la masse). Si la nouvelle EOSID n’est
pas pertinente, la précision du calcul, et donc l’adéquation de la TOIS d’initialisation
n’ont pas une grande importance.
2.4.2.3 Évaluateur B
L’évaluateur B est une très simple adaptation itérative de l’évaluateur A. Il né-
cessite également une TOIS indicative en entrée mais son résultat n’est pas sensible
aux conditions d’initialisation. En pratique, il ne nécessite qu’une ou deux itérations
pour converger, plus une itération pour tester la convergence. Cette convergence
rapide soutient l’idée que l’évaluateur A est souvent suffisant.









Figure 2.21 – Principe de l’évaluateur B
Bien que l’évaluateur B nécessite une initialisation avec TOISinit, son résultat
n’en dépend pas : on ne note donc pas TOISinit comme étant un de ses arguments.
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En conséquence, la suite {TOISn} converge si l’application f est contractante. En
théorie, f est continue, mais en pratique son résultat est bruité, ce qui implique
qu’elle est non continue et donc non contractante.
On constate néanmoins dans la pratique que la trace au sol dépend un peu
de la TOIS, mais surtout des instructions du profil latéral. En supposant que le
modèle numérique de terrain soit suffisamment régulier, on peut admettre que les
obstacles relevés, et donc la TOIS en sortie, dépendent peu de la TOIS en entrée.
Ceci est confirmé en pratique par le fait que l’évaluateur converge systématiquement
dès la seconde itération. C’est d’ailleurs une condition nécessaire à la viabilité de ce
type de procédure : il serait en effet inenvisageable de modifier la vitesse V2 avant
le décollage si cela induisait une variation importante de la trace au sol.
2.4.2.4 Évaluateur C
2.4.2.4.1 Principe
L’évaluateur C calcule la masse maximale au décollage grâce à l’évaluateur B
et effectue plusieurs vérifications supplémentaires. D’une part, elle valide la bonne
articulation de la SID et de l’EOSID (et notamment l’absence de conflit de masse).
D’autre part, elle vérifie la validité de la SID et de l’EOSID dans les coins du domaine
de vol. De fait, contrairement aux évaluateurs A et B, l’évaluateur C requiert que
l’on lui fournisse en argument les instructions de profil de la SID. Ces vérifications
sont complémentaires des vérifications relatives au décollage réglementaire.
EOSID SIDMNT
Evaluateur B Calcul de VP
TOISB
VPOctoper - EOSID





Passage des Obstacles Passage des Obstacles
Etat des ContraintesEtat des Contraintes
EvaluateurPrincipeC
Figure 2.22 – Principe de l’évaluateur C
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Ces vérifications sont dues au fait que l’utilisation de l’EOSID peut permettre
une amélioration significative de la MMD calculée par Octopus. C’est d’ailleurs son
but premier. Mais Octopus ne procède au calcul de la masse qu’en prenant en compte
le cas de la panne à VEF sur l’EOSID. Or il est possible qu’un des autres scénarios
de panne moteur soit sujet à une limitation non détectée par Octopus. Il est donc
nécessaire de prendre en compte tous les instants de panne possibles.
Par ailleurs, cet évaluateur effectue les vérifications non seulement dans les
conditions nominales mais également sur tout le domaine de vol, c’est-à-dire pour
toutes les valeurs extrêmes de température, de CONF, de vent, et pour les deux
côtés possibles de panne moteur.
2.4.2.4.2 Vérifications sur l’EOSID
Les vérifications sur l’EOSID consistent à s’assurer qu’elle satisfait toutes les
contraintes réglementaires en cas de panne entre VEF et V P . En effet, la masse et
les vitesses de décollage sont optimisées pour une panne à VEF , or nous avons vu en
2.2.3 qu’il n’existait pas nécessairement de point ou d’ensemble de points qui soient
dimensionnants à la fois par rapport à la pente et par rapport aux rayons de virage.
Dans l’absolu, il serait donc nécessaire de vérifier la validité de l’EOSID pour
l’ensemble des instants de panne possibles entre VEF et V P . En pratique, on constate
que les variations potentielles de rayon de virage liées à l’incertitude sur l’instant
d’occurrence de la panne entre ces deux points est négligeable par rapport aux
perturbations engendrées par les vents sur les virages. On procède donc simplement
à une validation de l’EOSID en cas de panne à V P en plus du cas de la panne à
VEF .
2.4.2.4.3 Vérification sur la SID
On sait que l’EOSID ne peut être utilisée qu’en cas de panne avant DP . L’éva-
luateur C effectue donc des vérifications sur la SID afin de prendre en considération
les cas de pannes trop tardifs pour permettre l’utilisation de la SID. Comme pour
l’EOSID, la question de l’instant de panne dimensionnant se pose. En l’occurrence,
il paraît nécessaire de vérifier au moins les deux instants de panne extrêmes menant
au suivi de la SID : d’une part le cas où la panne survient juste avant DP , mais trop
tard pour que le pilote ait le temps de décider de se dérouter sur la SID, et d’autre
part le cas où aucune panne ne survient (correspondant à un instant de panne à
l’infini), offrant ainsi à l’avion sa propulsion nominale, mais également sa vitesse la
plus élevée, ce qui correspond à des rayons de virage élevés.
En effet, l’introduction de l’EOSID dans la procédure de décollage induit en
principe une augmentation de la masse au décollage. En cas de décollage sans panne
moteur, sur la SID, cette masse induit un abaissement du profil vertical de l’avion.
Ainsi, un obstacle qui, avant l’introduction de l’EOSID, était limitatif sur la SID en
cas de panne moteur peut devenir limitatif sur la SID même en l’absence de panne
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moteur. Il faut noter que ce genre de conflit d’intérêt est très rare en pratique et est
souvent dû à une augmentation conjointe de la masse au décollage et de V2.
2.4.2.4.4 Correction en cas de conflit
On appelle conflit un scénario où l’avion satisfait les contraintes réglementaires
sur l’EOSID (c’est-à-dire dans le cas de la panne à VEF , considéré comme dimen-
sionnant) mais ne satisfait pas les contraintes d’obstacles sur l’EOSID en cas de
panne entre VEF et V P , ou bien sur la SID en cas de panne à V P ou enfin en cas
d’absence de panne.
Il est de la responsabilité d’Octopus de fournir une masse acceptable pour tous
les scénarios, en se basant sur le cas réglementaire de la panne à VEF . Les solutions
envisagées pour résoudre ce conflit sont décrites en 2.3.3.6.
2.4.2.5 Bilan sur les trois évaluateurs imbriqués
Le tableau 2.23 récapitule les propriétés des trois évaluateurs décrits ci-dessus :
Évaluateur A B C
Évaluateur appelé Aucun A B
Entrées : EOSID Oui Oui Oui
SID Non Non Oui
MNT Oui Oui Oui
TOIS Oui Non Non
Sortie : TOIS Oui Oui Oui
Calcul itératif Non Oui Oui
Calcul dans le cas nominal Oui Oui Non
Vérification dans les coins du domaine de vol Non Non Oui
Calcul sur l’EOSID Oui Oui Oui
Calcul sur la SID Non Non Oui
Temps de calcul Court Moyen Long
Précision du calcul Moyenne Bonne Bonne
Figure 2.23 – Bilan sur les trois évaluateurs imbriqués
2.5 Complexité de la trajectoire
Les opérateurs précédemment définis permettent de calculer la masse maximale
de l’avion au décollage. Cependant, tout en maximisant cette masse, on cherche à
obtenir une trajectoire la plus simple possible. Par ailleurs, le problème d’optimi-
sation formel décrit par la figure 1.19 laisse supposer qu’il peut exister plusieurs
EOSID fournissant la même MMD. Nous allons donc définir un critère permettant
de départager deux trajectoires équivalentes sur le plan de la masse.
Pour ce faire, une mesure de la complexité de la trajectoire est définie. Cette
mesure sera prise en compte lors de l’optimisation où l’on cherchera à maximiser
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un critère mixte prenant en compte à la fois la masse maximale au décollage et la
complexité de la trajectoire.
2.5.1 Mesure de la complexité de la trajectoire
Pour cela, on cherche à introduire un critère de mesure de la complexité de la
trajectoire. Le nombre de virages semblerait être un critère intéressant, mais il pré-
sente l’inconvénient d’être discret et ne prend pas en compte l’amplitude des virages
et leur intensité (angle de gîte). Il semble donc nécessaire de définir une mesure de
la complexité qui se base sur les caractéristiques géométriques de chaque virage :
durée, intensité, longueur, etc.
Si on considère un virage à paramètres constants indépendamment du repère,
il se réduit à un arc de cercle de rayon R > 0, parcouru par l’avion à la vitesse V > 0






Figure 2.24 – Virage défini par les paramètres R, ∆c et V
Le rayon de virage R n’étant pas une des variables directement contrôlées par
le pilote et pouvant varier en fonction de V , on le remplace par l’angle de gîte φ
car pour φ et V connus, R peut être déduit immédiatement. On garde donc une
définition des virages basée sur les paramètres ∆c, V et φ et on cherche une mesure
µ(∆c, V, φ) de la complexité de ce virage. Les éléments qui font qu’un virage est
complexe sont la valeur de l’angle de gîte et l’"amplitude" du virage, c’est-à-dire la
variation de cap induite. Pour avoir une mesure de la complexité proportionnelle à
∆c et croissante suivant φ, on pose :
∆µ(∆c, V, φ) = f(|φ|)∆c (2.62)
où f est une fonction continue croissante. On peut prendre, par exemple f(|φ|) = |φ|λ
avec λ ∈ R+∗ ou bien f(|φ|) = e|φ|. Une valeur de λ supérieure à 1 entraînera une pé-
nalisation plus forte des angles de gîtes élevés. Ici, par souci de simplicité, on choisit
de prendre pour f la fonction identité. On obtient donc la mesure infinitésimale :
dµ = |φ|dc (2.63)
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∫ |φ tan(φ)| g
V
dt (2.66)
Cette mesure est le produit de deux angles (variation de cap et angle de gîte) et
est donc sans unité (on peut éventuellement considérer qu’elle est exprimée en rad2).
Elle est positive ou nulle, une valeur nulle correspondant à une trajectoire rectiligne.
En intégrant cette mesure sur toute la durée du décollage, c’est-à-dire jusqu’à un







Pour un virage défini par les paramètres φ, ∆c et V , la mesure µ a les propriétés
suivantes :
– Elle est proportionnelle à ∆c.
– Elle est décroissante suivant R, puisque croissante suivant φ. La même ac-
tion, si elle peut être réalisée à ∆c fixé avec différentes valeurs d’angle de
gîte sera jugée d’autant plus complexe que cet angle est élevé.
– Elle ne dépend pas de V . La grandeur V n’apparaît dans l’équation (2.67)
que pour permettre le changement de la variable d’intégration (dc devient
dt). Une augmentation de V entraînera une augmentation proportionnelle
de la durée du virage, ce qui rend µ invariant par rapport à V .
Dans le cas d’un segment DirectToNav, on sait que les paramètres ∆c et R ne






On sait que ∂∆c
∂R
> 0, ce qui veut dire que ∂∆c
∂φ
< 0. Par ailleurs, on sait que
∂|φ|
∂R











Cependant, on considérera que le terme de gauche est négligeable par rapport




La mesure µ reste donc décroissante suivant R.
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2.5.2 Introduction d’un critère mixte
Cette mesure de la complexité de la trajectoire est destinée à être utilisée pour
la définition d’un critère mixte à maximiser, permettant de prendre en compte à la
fois la masse maximale au décollage liée à la trajectoire et sa complexité. La prise
en compte de la complexité de la trajectoire n’a pas été implémentée en tant que
contrainte du problème d’optimisation pour trois raisons :
– Cela aurait été la seule contrainte qui ne soit pas gérée directement par
Octopus, ce qui aurait introduit une complexification du développement in-
formatique.
– La prise en compte des contraintes par un algorithme génétique est relati-
vement complexe.
– Pour pouvoir définir une contrainte, il aurait fallu connaître dès le départ
une valeur µmax admissible.
Le premier critère mixte envisagé était bien sûr un critère de type "pondéré" :
Critère Mixte = MMD− µ× Coefficient de pondération (2.71)
mais ce type de critère nécessite pour être efficace de définir précisément la valeur
du coefficient de pondération. Cela revient à définir, pour une unité de masse, quel
est l’équivalent acceptable en termes de complexité.
Plutôt qu’un critère de complexité, nous allons donc définir un critère de sim-
plicité s qui sera utilisé dans notre algorithme d’optimisation pour valoriser la MMD
d’une trajectoire. Ce critère de simplicité se calcule selon la formule :





On observe que s ∈]0, 1]. L’intérêt est donc que l’impact maximal de la com-
plexité sur le critère mixte peut être connu a priori avec précision. Cela nous mène
à l’introduction d’un critère mixte basé sur la masse maximale au décollage et sur
la complexité de la trajectoire. Ce critère mixte est conçu de manière à favoriser la
trajectoire possédant la masse la plus élevée, mais en cas de masse égale, il permet de
départager les trajectoires en fonction de leur complexité. Le critère mixte introduit
en premier lieu était de la forme :
Critère Mixte = bMMDc+ 11 + µ︸ ︷︷ ︸
∈ ]0,1]
(2.73)
où bxc désigne la partie entière de x.
La masse étant exprimée en kilogrammes, cela permet de négliger sa partie non
entière et de prendre en compte la simplicité de la trajectoire au moyen d’un terme
qui reste négligeable par rapport à la MMD mais qui permet néanmoins de faire la
différence. La précision sur l’évaluation de la masse totale d’un avion est supérieure
au kilogramme. En pratique, elle est de l’ordre de la centaine de kilogrammes. La
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formule peut donc être généralisée en fonction de la précision d’évaluation de la
masse ∆m en utilisant la formule suivante :





+ ∆m1 + µ (2.74)
Ce critère mixte est homogène à une masse et il est du même ordre de gran-
deur que la MMD. Par ailleurs, le choix de ∆m s’avère être moins critique que le
choix du coefficient de pondération défini dans l’équation (2.71), d’où une meilleure
robustesse de cette méthode. Dans la suite de cette étude, la notion de Critère mixte
fera référence à la formule (2.74).
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Chapitre 3
Consistance et génération de
trajectoire
Au chapitre 2, la question de la conception des EOSID a été transposée sous
la forme d’un problème d’optimisation. Ce problème comporte des paramètres, une
fonction objectif et une variable de contrôle. Cette variable de contrôle, l’EOSID,
est l’élément que l’on cherchera à "modeler" de façon à maximiser le critère mixte
défini au chapitre précédent.
Pour la modeler, il est nécessaire de définir la façon dont elle sera codée. Nous
avons déjà abordé en 1.2 la question de la définition du profil latéral d’une trajectoire
mais nous allons y revenir afin de déterminer sous quelles conditions une séquence
d’instructions définissant un profil latéral est réalisable en pratique. On parlera alors
de trajectoire consistante.
On constatera que l’ensemble des trajectoires consistantes est relativement
réduit par rapport à l’ensemble des séquences d’instructions possibles. Avant de
développer un algorithme d’optimisation des EOSID, il sera donc nécessaire de dé-
velopper une méthode permettant de vérifier la consistance d’une trajectoire, et de
ramener dans le domaine consistant une trajectoire qui ne l’est pas. Dans ce but,
nous avons développé le logiciel Pathfind.
3.1 Consistance de la trajectoire
Outre le respect des contraintes opérationnelles et réglementaires, il est néces-
saire de garantir que les instructions définissant les trajectoires peuvent être inter-
prétées de façon cohérente par Octoper, par le pilote et par le FMS, dans le format
de trajectoire défini en 1.2.4.
3.1.1 Instructions non consistantes
Nous avons vu en 1.2.4 que le profil latéral était défini segment par segment
à l’aide d’un nombre fini de paramètres discrets ou continus. Mais toute séquence
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d’instructions ne correspond pas forcément à une trajectoire physiquement réali-
sable. En effet, l’interprétation des instructions et le calcul de la trace au sol par
Octoper sont soumis à des règles qui rendent certaines séquences d’instruction inco-
hérentes. On parlera alors d’instructions non consistantes. La principale contrainte
tient au fait que chaque segment ne peut être composé que d’un virage. Ce virage
doit être effectué à rayon constant ou à angle de gîte constant, comme illustré dans
la figure suivante :
VirageNonConstant.pdf
Opération interdite
en un seul segment
Opération autorisée
en un seul segment
Figure 3.1 – Exemple de virage à rayon non constant
En conséquence, certaines actions peuvent n’être pas réalisables dans certaines
conditions. La figure suivante représente deux avions tentant de rejoindre une Na-
vaid Track. Selon le cap initial de l’avion, l’action peut être réalisable ou non.
OperationInterdite1.pdf
Opération interdite Opération autorisée
en un seul segment en un seul segment
Figure 3.2 – Exemple d’opérations non consistantes
En cas d’action non autorisée, Octoper s’arrête et renvoie un message d’erreur.
De même, les critères de fin ne sont pas forcément consistants. La figure sui-
vante représente deux situations où la trajectoire ne croise pas l’élément définissant
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le critère de fin. À gauche, il s’agit d’un EndAtCrossingRadial, mais le radial est
parallèle à la trajectoire de l’avion. À droite, il s’agit d’un EndAtDME, mais la tra-
jectoire de l’avion ne croise pas le cercle.
CriteresFinImpossibles.pdf
180°
End at crossing 
radial 180 from navaid 1
End at crossing
DME Arc 3 Nm from navaid 1
Trajectoire de l'avion 




Figure 3.3 – Exemple de critères de fin non consistants
Si le critère de fin n’est pas consistant, c’est-à-dire si la trajectoire ne croise
jamais l’élément définissant la fin du segment, alors le segment n’a pas de fin et
l’avion continue en ligne droite indéfiniment. Sous Octoper, cela implique que les
segments suivants seront muets.
Octoper n’a pas de fonctionnalité permettant de vérifier que les instructions
de l’EOSID sont toutes consistantes et interprétées correctement. Par ailleurs, l’éva-
luation d’une trajectoire par Octoper nécessite un temps de calcul non négligeable
(de l’ordre de la seconde). De ce constat découle le besoin de vérifier a priori la
consistance d’une séquence d’instructions avant de la faire évaluer par Octoper. Au
cours de cette thèse, le module informatique Pathfind a été conçu dans ce but. Par la
suite, sa capacité à vérifier la consistance d’une trajectoire a permis d’implémenter
des fonctions de génération aléatoire de trajectoires consistantes, et de réparation
de trajectoires non consistantes.
3.1.2 Principe et utilité du module Pathfind
Nous avons développé le module Pathfind afin de manipuler des instructions
de profil, c’est-à-dire :
– tester si une trajectoire sera acceptée durant l’évaluation par Octoper (consis-
tance par rapport à Octoper),
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– proposer des trajectoires consistantes,
– corriger une trajectoire afin de la rendre consistante pour Octoper.
Pathfind se différencie d’Octoper par sa rapidité d’exécution et ses capacités
de manipulation de profils latéraux.
Tout d’abord, les trajectoires sont définies dans un format flexible et non redon-
dant. Ce codage présente des analogies avec le codage des trajectoires dans Octoper.
Une trajectoire peut être transcrite d’un format à l’autre aisément. En pratique,
les trajectoires sont manipulées en format Pathfind et traduites en format Octoper
uniquement pour les évaluations par Octoper lui-même.
L’évaluation d’une trajectoire sous Pathfind est faite qualitativement. Le mo-
dèle de mécanique de vol de Pathfind est simplifié au maximum afin de permettre
une exécution très rapide, tout en vérifiant la consistance des instructions. À l’in-
verse, Octoper permet de prendre en compte de très nombreux paramètres au niveau
des conditions météorologiques et des paramètres de l’avion (aérodynamique, pro-
pulsion, cas de panne, etc.) mais ne vérifie pas que les trajectoires évaluées sont
consistantes. Il est donc important d’utiliser ces deux outils conjointement.
L’évaluation d’une trajectoire avec Pathfind nécessite environ 200 fois moins
de temps qu’une évaluation avec Octoper (temps de calcul de l’ordre de 12 ms contre
2.7 s).
3.2 Formats de trajectoire Pathco et Pathfind
3.2.1 Format Pathco
Sous Octoper, le profil latéral est saisi dans la variable PATHCO. La structure
de cette variable est précisée dans la norme Standard Computerized Airplane Perfor-
mance éditée par l’International Air Transport Association. La description complète
de cette variable est fournie en Annexe C.1
3.2.1.1 Structure générale
PATHCO est un tableau de réels à 30 lignes et 10 colonnes. Chaque colonne
correspond à un segment. Les 14 premières lignes sont des paramètres des segments,
les 16 lignes suivantes sont des espaces laissés blancs pour d’éventuels besoins futurs.
Les valeurs non remplies sont initialisées à 9.1020.
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Paramètre du Rôle du paramètresegment N
PATHCO(1,N) Path Segment Type
PATHCO(2,N) Path Segment Controlling Navaid Number
PATHCO(3,N) Path Segment Controlling Value
PATHCO(4,N) Path Segment End Type
PATHCO(5,N) Path Segment End Value
PATHCO(6,N) New Navaid Number
PATHCO(7,N) New Navaid Track or DME Arc





PATHCO(13,N) New Navaid Track Direction
PATHCO(14,N) DME Arc Direction
PATHCO(15:30,N) Blank Spaces Available
Figure 3.4 – Détail de la variable PATHCO (Norme SCAP)
Chaque segment correspondant à une colonne de la variable PATHCO peut
être divisé en trois parties :
1. La position courante de l’avion (lignes 1, 2 et 3),
2. La description du critère de fin du segment (lignes 4, 5 et 8),

































Figure 3.5 – Découpage en trois partie des segments Pathco
Le paramètre Intercept Type est utilisé pour les segments de type NavTrack
pour décrire la méthode employée par l’avion pour rejoindre la route visée. Si cette
variable vaut 0, l’avion va effectuer un "standard overshoot", c’est-à-dire qu’il va
attendre d’avoir intercepté la route avant d’entamer le virage. Si cette variable vaut
1, l’avion va anticiper le changement de route de façon à venir directement tangenter
le radial.
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Overshoot.pdf




Figure 3.6 – Overshoot sur un segment de type NavTrack
Dans le cas représenté par la figure 3.6, l’avion réalise un virage de rayon non
constant au cours d’un seul segment. Cela constitue donc une exception à la règle
qui stipule que tous les virages doivent être de rayon ou d’angle de gîte constant. Ce-
pendant cette exception est sans conséquence car l’overshoot, du fait de son impact
difficilement quantifiable sur la trace au sol, ne sera pas utilisé pour les trajectoires
EOSID. Il n’est d’ailleurs pas implémenté dans le module Pathfind décrit par la suite.
3.2.1.2 Redondance du format
Le format Pathco présente un certain nombre de redondances. Par exemple, le
4ème paramètre du Nème segment définit à la fois le critère de fin du Nème segment et
l’action du segment suivant. Le paramètre PATHCO(1,N+1) peut donc être déduit
à partir des seuls paramètres du Nème segment. La figure 3.7 illustre cette récurrence.










































0 1 2 3 // Pas d’action No turn
4 5 6 7 // FlyHeading 0
8 9 10 11 // DirectToNav 3
12 13 14 15 16 FlyNavTrack 1+PATHCO(13,N)
17 18 19 20 21 FlyDmeArc 4+PATHCO(14,N)
Figure 3.7 – Redondances de la variable PATHCO
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D’autres redondances et récurrences découlent de cette définition de la variable
Pathco :








PATHCO(7,N) n’est pas défini (3.3)
PATHCO(4,N) ∈ {12, ..., 16} ⇒ PATHCO(1,N+1) = 1+PATHCO(13,N) (3.4)
PATHCO(4,N) ∈ {17, ..., 21} ⇒ PATHCO(1,N+1) = 4+PATHCO(14,N) (3.5)
PATHCO(13,N) est défini⇒ PATHCO(14,N) n’est pas défini (3.6)
3.2.1.3 Bilan sur le format Pathco
Plusieurs éléments rendent le format Pathco difficile à manipuler :
1. Le paramètre stocké sur la ligne 4 est impliqué à la fois dans la définition de
l’action suivante et dans la définition du critère de fin, alors que ce sont des
informations indépendantes. Au lieu d’avoir une variable définissant le critère
de fin (5 valeurs possibles : At Navaid, At DME, At altitude, At crossing
Radial, Pas de critère de fin) et une variable définissant l’action suivante (5
valeurs possibles : New heading, Direct to nav, Navaid track, Navaid arc, No
action), on a une seule variable, pouvant prendre 22 valeurs différentes, de
laquelle il faut déduire d’une part les informations sur l’action suivante et
d’autre part sur le critère de fin.
2. La première partie des instructions d’un segment dépend directement de la
dernière partie des instructions du segment précédent. La première partie du
segment n’apporte donc pas d’information supplémentaire.
3. Les lignes correspondant à une même partie (action, critère de fin) ne se suivent
pas.
Ces observations nous ont menés à définir pour Pathfind un nouveau format
de codage des instructions de profil latéral. Ce format sera donc différent du format
Pathco défini par la norme SCAP et utilisé par Octoper.
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Avant de présenter le format Pathfind, rappelons les tenants et aboutissants
de chaque format :
Nom du format Pathco Pathfind
Provenance du format Norme SCAP Airbus
(format ad hoc pour la
conception d’EOSID)
Nom de la variable PATHCO Pathfind
Logiciel appelant Octoper Pathfind
Particularité Redondance Flexibilité
Figure 3.8 – Formats Pathco et Pathfind
3.2.2 Format Pathfind
Le format Pathfind que nous avons défini est divisé en deux parties non redon-
dantes :
1. Description de l’action (lignes 1 à 5),








Critère de fin 
du segment 1
segment 2
Critère de fin 
du segment 2
segment 3
Critère de fin 
du segment 3
FormatPathfind.pdf
Figure 3.9 – Format PathFind
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Chaque segment Pathfind est composé de 8 paramètres :
Paramètre du Valeurs possiblessegment N
1 Type d’action Mêmes valeurs que dans PATHCO :
0 → Suivre un cap (FlyHeading)
1→ Suivre une route passant par une navaid (NavTrack)
2 → Valeur interdite dans Pathfind
3 → Voler directement vers une navaid (DirectToNav)




Type d’action = 0 ⇒ Cap/Route
Type d’action = 1 ou 2 ⇒ Cap/Route
4 Sens de virage Noté ε :
ε = −1→ Gauche
ε = +1→ Droite
5 Angle de gîte Noté φ




2 → Valeur interdite dans Pathfind
3 → EndAtRadial
7 Numéro de navaid
du critère de fin
8 Paramètre néces-
saire
au critère de fin
Type de critère de fin = 0 ⇒ Non utilisé
Type de critère de fin = 1 ⇒ Distance DME
Type de critère de fin = 2 ⇒ Non utilisé
Type de critère de fin = 3 ⇒ Radial
Figure 3.10 – Description du format Pathfind
Considérons par exemple le segment suivant : Effectuer un virage à droite avec
un angle de gîte maximal de 15̊ afin de rejoindre la route de cap 85̊ passant par la
navaid 2. Fin du segment au croisement du radial 182 de la navaid 3. Les valeurs
numériques représentant ce segment sont :
– Type d’action = 3 (FlyNavTrack)
– Navaid de l’action = 2
– Cap de l’action = 85̊
– Sens de virage = +1 (virage à droite)
– Angle de gîte maximal du virage = 15̊
– Type de fin = 4 (EndAtRad)
– Navaid de fin = 3
– Track/DME de fin = 182̊
Deux valeurs de PATHCO ne sont pas prises en compte dans le format Path-
find :
– L’overshoot : dans Pathfind, il n’y a pas d’overshoot car la trajectoire est
interprétée qualitativement et n’est composée que d’arcs de cercles et de
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lignes droites.
– Direction des NavTrack (to/from) : cette information est directement prise
en compte dans le choix du radial, ce qui n’est pas le cas dans Octoper.
Par ailleurs, le format Pathfind introduit une quantification sur les caps et les
angles de gîte : d’une part le cap (en radians) doit être un multiple de π/180 afin que
l’angle converti en degrés soit un entier et d’autre part l’angle de gîte (exprimé en
degrés) doit être un multiple de 5. Cela permet de mieux tenir compte des contraintes
opérationnelles qui ne permettent pas de définir les caps et les angles de gîte avec
plus de précision.
3.2.3 Conversion du format Pathco au format Pathfind
Bien que de structures légèrement différentes, ces deux formats présentent
de nombreuses analogies. Il est donc relativement facile de traduire un ensemble
d’instructions d’un format à l’autre. Dans notre cas, c’est la conversion du format
Pathfind (dans lequel nous allons générer des trajectoires) au format Pathco (que

































Critère de fin 
du segment 3
segment 1
Critère de fin 
du segment 1
segment 2
Critère de fin 
du segment 2
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Critère de fin 
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Figure 3.11 – Conversion du format Pathfind au format Pathco
L’action du segment n au format Pathfind détermine à la fois la position de
l’avion au début du segment n au format Pathco, (pour tout n) et l’action réalisée
en fin de segment n − 1 au format Pathco (pour tout n > 1). Le critère de fin du
segment n au format Pathfind détermine le critère de fin du segment n au format
Pathco.
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3.3 Fonctionnement du module Pathfind
3.3.1 Paramètres du module Pathfind
Les trajectoires Pathfind sont évaluées en considérant que la vitesse de l’avion
est une constante V2ref fournie par l’utilisateur.
Les angles de gîte possibles sont également fournis pas l’utilisateur et font par-
tie d’un ensemble fini de données (par exemple {5, 10, 15, 20}).
Le premier segment doit être compatible avec le QFU de la piste de décollage.
En conséquence, le premier segment est, par défaut, un FlyHeading avec un cap égal
à la valeur du QFU.
Les angles sont notés en radians dans Pathfind. Les positions sont notées en
valeurs complexes dans le référentiel standard SCAP : le point de référence est le
point de lâcher des freins, les axes du repère sont orientés vers l’est et le nord et les
distances exprimées en mètres.
3.3.2 Points de référence pour les calculs géométriques
L’évaluation des trajectoires sous Pathfind se fait par calcul dans le plan com-
plexe. Les positions géographiques sont notées par un x avec un indice. Ainsi, le
point x0 de position (X, Y ) de l’avion est noté :
x0 = X + i.Y (3.7)
Les caps sont notés par un c indicé et ramenés dans l’intervalle [0, 2π[. Enfin,
les distances sont notées par des majuscules. Par exemple, un avion partant du point
x0 et parcourant une distance A en suivant le cap c0 se retrouve au point x1 tel que :
x1 = x0 + A.ei.c0 (3.8)
Re(x), Im(x), ‖x‖ et arg(x) représentent respectivement la partie réelle, la
partie imaginaire, la norme euclidienne et l’argument du complexe x. Pour la suite
des calculs, on définit pour chaque segment l’ensemble des valeurs géométriques
suivantes :
– x0 : position de début du segment,
– c0 : cap du début du segment, c0 ∈ [0, 2π[
– x1 : position au début du virage,
x1 = x0 + A.ei.c0 (3.9)
– A : distance entre x0 et x1, A ∈ R+,
– xi : position de l’intersection entre la route courante de l’avion et la route
visée,
xi = x0 +D.ei.c0 (3.10)
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Repère d'origine ( c0 )
Repère final ( c )   1
Figure 3.12 – Points de référence des calculs géométriques
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– D : distance entre x0 et xi, D ∈ R,










– ε : sens de virage,
ε =
{
+1 en cas de virage à droite
−1 en cas de virage à gauche (3.13)
– xc : position du centre du virage,
xc = x1 − i.ε.R.ei.c0 (3.14)
– c1 : cap à la fin du virage, c1 ∈ [0, 2π[
– x2 : position à la fin du virage,
x2 = xc + i.ε.R.ei.c1 (3.15)
– xn : position de la navaid d’action,
– B : distance entre x2 et xn, B ∈ R,
xn = x2 +B.ei.c1 (3.16)
– xe : position à la fin du segment.
3.3.3 Évaluation des actions
L’évaluation d’une action (c’est-à-dire la vérification de sa consistance et le
calcul des points survolés) se fait à partir des paramètres définissant l’action, en
fonction de la position de l’avion au début du segment. Les positions des navaids sont
implicitement connues, elles n’apparaissent donc pas en argument, mais le numéro










Figure 3.13 – Entrées et sorties de la procédure d’évaluation de l’action
L’évaluation de l’action renvoie entre autre un vecteur noté [x1...x2] qui contient
l’ensemble des positions successives de l’avion entre x1 (point de début de virage)
et x2 (point de fin de virage). Ce vecteur possède une longueur constante de l’ordre
de la centaine de points. Cette définition quasi-exhaustive du virage (alors que l’on
pourrait se contenter d’indiquer x1, xc, c0 et c1) est utilisée pour évaluer le critère
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de fin du segment sur le virage. De plus, ce vecteur indique les points x1 et x2 qui
permettent de définir le segment de droite pré-virage [x0, x1] et la demi-droite post-
virage définie par le point x2 et le cap c1.
Si le segment a été évalué avec succès, la sortie ok prend la valeur 1. Sinon,
elle prend la valeur 0, le cap c1 est défini à c0, et tous les points du vecteur [x1...x2]
reçoivent la valeur x0 ce qui correspond à une action nulle, c’est-à-dire un segment
de longueur nulle et sans changement de cap.
Nous allons à présent décrire les conditions de consistance et les positions
intermédiaires et finales pour chacun des types d’action possibles :
– Fly Navaid Track,
– Direct To Navaid,
– Fly Heading.
3.3.3.1 Segment de Type "Fly Navaid Track"
Il est nécessaire de résoudre l’équation complexe suivante :
x0 + A.ei.c0 − i.ε.R.ei.c0 + i.ε.R.ei.c1 +B.ei.c1 = xn (3.17)
où x0, c0, c1 et ε sont donnés et les inconnues sont A, B et R sur lesquels on
a les contraintes suivantes :
– La distance entre x1 et x0 étant nécessairement positive, A appartient à R+.
– Une fois l’avion arrivé en x2, la balise xn peut se trouver indifféremment en
face de lui ou dans son dos. Il n’y a donc pas de contrainte supplémentaire
sur B sinon qu’il appartient à R.
– R est supérieur ou égal au rayon minimal de virage Rmin =
V 22ref
g tan(φ) . L’angle
de gîte indiqué en paramètre d’entrée de ce type de segment est donc un
angle à ne pas dépasser, et non pas un angle imposé.
On pose donc :
⇒ x0 − xn + A.e
i.c0 + i.ε.R.(ei.c1 − ei.c0)
ei.c1
= −B , B ∈ R (3.18)
⇒ Im
(























⇒ u+R.v + A.w = 0 (3.21)
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On considère que le segment est consistant si les trois conditions suivantes sont
satisfaites :




ce qui implique que w 6= 0.
– la distance D entre le point x0 de début de segment et le point xi d’in-
tersection entre la route courante et la route visée est définie et positive,
c’est-à-dire qu’en imaginant que l’avion puisse effectuer un virage de rayon
R nul (c’est-à-dire un changement instantané de cap), la distance A est
positive :
A = − u
w
≥ 0 (3.23)
– sur les segments de type Fly Navaid Track, on a A = 0 ce qui signifie que
l’avion tourne immédiatement vers sa nouvelle route. Sachant que R doit
être positif, on obtient la contrainte suivante : R = −u
v
≥ 0, ce qui implique
que v 6= 0.
3.3.3.2 Segment de Type "Direct To Navaid"
Les actions de type Direct To Navaid ne nécessitent pas de paramètre d’action
mais simplement le numéro de la navaid à rejoindre. En début de segment, l’avion
amorce alors immédiatement un virage dans la direction indiquée et avec l’angle de
gîte indiqué et arrête le virage lorsque il se retrouve face à la navaid visée. Ce type
d’action est réalisable à condition que la navaid ne se trouve pas à l’intérieur du
cercle selon lequel l’avion procède au virage. Si c’était le cas, l’avion tournerait en
rond indéfiniment dans l’attente d’être dans l’axe de la navaid. Cette condition est








Figure 3.14 – Zones inaccessibles pour un segment de type Direct To Navaid
Si cette condition est satisfaite, on obtient :
B =
√
|x0 − xn − ε.i.R.ei.c0|2 −R2 (3.25)
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c1 = arg
(





x2 = x0 + ε.i.R.(−ei.c0 + ei.c1) (3.27)
On note qu’avec R, x0, c0 et xn fixés, il y a toujours au moins une valeur d’ε
pour laquelle cette action est réalisable.
3.3.3.3 Segment de Type "Fly Heading / Fly New Heading"
Le segment de type Fly Heading est le plus simple de tous mais aussi le plus
sensible au vent du fait qu’il n’est pas basé sur une navaid. Il consiste à tourner dans
la direction indiquée jusqu’à ce que le cap visé soit atteint. Toutes les instructions
de type FlyHeading sont acceptées par Octoper et Pathfind. R est calculé à partir
de φ et V2ref . Le virage commence immédiatement après le début du segment. On a
les équations :
x1 = x0 (3.28)
xc = x0 − i.ε.R.ei.c0 (3.29)
x2 = x0 + i.ε.R.(−ei.c0 + ei.c1) (3.30)
3.3.4 Evaluation du critère de fin
L’évaluation du critère de fin de segment consiste à chercher une intersection
entre la trajectoire de l’avion et la ligne de fin qui peut être un arc de cercle ou un
radial. Cette intersection est recherchée sur la ligne droite entre x0 et x1, puis sur le
virage entre x1 et x2, et enfin sur la demi-droite partant de x2 avec le cap c1. xe est















Figure 3.15 – Entrées et sorties de la procédure d’évaluation du critère de fin de
segment
Quatre situations peuvent se produire :
– si le critère de fin est validé entre x0 et x1, alors ce := c0 (i.e. ce prend la
valeur c0) et ok := 1 (i.e. ok prend la valeur 1),
– si le critère de fin est validé durant le virage, alors xe est interpolé sur le
virage [x1...x2], ce est interpolé entre c0 et c1, et ok := 2,
– si le critère de fin est validé après x2, alors ce := c1 et ok := 3,
– si le critère de fin n’est validé à aucun moment, alors xe prend la valeur x0,
ce prend la valeur c0 et ok := 0.
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Le cas où ok = 0 est considéré comme un échec de l’évaluation du critère de
fin. La validité des autres cas dépend de ce qui est attendu de la trajectoire.
Les cas où ok = 1 (fin du segment avant le virage) ou ok = 2 (fin du segment
pendant le virage) ne sont pas autorisés pour des raisons de pilotage. En effet, il
serait illogique de commencer une action avec un objectif précis (cap, navaid ou
navaid track) et de finir le segment avant que l’objectif ne soit atteint ou que l’avion
soit en route pour l’atteindre. Par exemple, si l’action est un Fly To Heading c1,
cette situation mène à un cap final différent de c1 et peut être mal interprétée par
le pilote.
3.3.5 Exemple de trajectoire aux formats Pathco et Path-
find
Les figures suivantes représentent toutes la même trajectoire, sous les deux
formats. Voici d’abord la trajectoire exprimée dans le format Pathfind puis sa trace
au sol calculée avec le module Pathfind, c’est-à-dire par la méthode de calcul "géo-
métrique".
_____________________________________________
PATHFIND | 1| 2| 3| 4|
----------------|------|------|------|------|
1|SEGMENT TYPE | 0| 3| 1| 3|
| |Fly |Direct|Track |Direct|
| |Headin|To Nav|To Nav|To Nav|
--|-------------|------|------|------|------|
2|Navaid | 9e+20| 2| 3| 5|
3|Value | 0.0| 9e+20| 4.6| 9e+20|
--|-------------|------|------|------|------|
4|Turn R/L | 1| 1| -1| 1|
| | Right| Right| Left| Right|
5|BankAngle | 15| 15| 25| 5|
--|-------------|------|------|------|------|
6|End Type | 3| 1| 3| 3|
| |At Rad|At Dme|At Rad|At Rad|
7|END Nav Num | 4| 1| 4| 3|
8|END Parameter| 2.2|3802.6| -2.9| -2.8|
__|_____________|______|______|______|______|
Figure 3.16 – Séquence d’instructions au format Pathfind
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Figure 3.17 – Trace au sol calculée par Pathfind
Les instructions de la figure 3.16 sont ensuite converties au format Pathco.
_____________________________________________
PATHCO | 1| 2| 3| 4|
----------------|------|------|------|------|
1|SEGMENT TYPE | 0| 3| 1| 3|
| |Fly |Direct|Track |Direct|
| |Headin|To Nav|To Nav|To Nav|
--|-------------|------|------|------|------|
2|Navaid |******| 2.0| 3.0| 5.0|
3|Value | 90.0|******| 184.0|******|
--|-------------|------|------|------|------|
4|END TYPE | 11| 13| 11| 3|
| |Direct|NavTrk|Direct|No Act|
| |At Rad|At Dme|At Rad|At Rad|
--|-------------|------|------|------|------|
5|END Value | 324.0| 2.1| 258.0| 249.0|
6|new Navaid | 2.0| 3.0| 5.0|******|
7|new Track/DME|******| 184.0|******|******|
8|END Nav | 4.0| 1.0| 4.0| 3.0|
9|new Heading |******|******|******|******|
--|-------------|------|------|------|------|
10|Overshoot | 1.0| 1.0| 1.0|******|
11|Turn R=1, L=0| 1.0| 0.0| 1.0|******|
12|Bank Angle | 15.0| 25.0| 5.0|******|
13|To/From Nav |******| 0.0|******|******|
14|Clock/Counter|******|******|******|******|
__|_____________|______|______|______|______|
Figure 3.18 – Traduction des instructions de la figure 3.16 au format Pathco
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Enfin, ces instructions sont transmises à Octoper qui calcule la trace au sol
avec précision à l’aide des équations de la mécanique du vol.
Figure 3.19 – Trajectoire évaluée par Octoper
Dans la figure 3.19, la trace au sol est superposée avec le relief afin de procéder
par la suite au relevé des obstacles sous la trajectoire de l’avion.
3.3.6 Génération ex nihilo de trajectoires consistantes
Une des fonctions de Pathfind est de générer aléatoirement des trajectoires.
L’utilité de cette fonction est de fournir à l’algorithme d’optimisation (qui sera dé-
crit au chapitre 4) des trajectoires initiales à partir desquelles il pourra se déplacer
dans l’espace de solutions afin de chercher la trajectoire optimale.
3.3.6.1 Proposition d’action
Le type de segment est choisi aléatoirement non uniformément dans l’ensemble
{0, 1, 2, 3}. Chacune de ces valeurs a une probabilité d’apparition définie dans le
fichier des paramètres utilisateur de l’optimisation d’EOSID. Le tableau suivant
donne des intervalles pertinents pour le choix de ces probabilités ainsi que les valeurs
donnant les meilleurs résultats, retenus après expérimentations successives.
Type d’action Code Pathfind Intervalle de choix Probabilitéde la probabilité retenue
FlyHeading 0 de 0 à 0.2 0
NavTrack (To/From) 1 et 2 de 0.6 à 1 0.8
DirectToNav 3 de 0 à 0.4 0.2
Figure 3.20 – Valeurs usuelles de probabilités d’utilisation des différents types de
segments
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Ces valeurs de probabilités sont cohérentes avec les propriétés de robustesse
de chaque type de segment (voir 1.2.4.2). Plus un type d’action sera robuste, plus il
aura de chances d’être utilisé :
Robustesse(FlyHeading) < Robustesse(DirectToNav) < Robustesse(NavTrack)
Probabilité(FlyHeading) < Probabilité(DirectToNav) < Probabilité(NavTrack)
La navaid est choisie aléatoirement dans la liste de navaids pouvant être uti-
lisées pour l’action choisie (voir 1.2.4.1). Le cap de l’action est également choisi
aléatoirement en posant cap = 2.ε.π.r, où r est une variable aléatoire réelle suivant
une loi uniforme entre 0 et 1. Le cap ainsi généré est compris entre 0 et 2π.
Si l’action est évaluée avec succès avec ces instructions, on passe à la recherche
d’un critère de fin. Sinon, on génère une nouvelle action, jusqu’à ce que celle-ci soit
évaluée avec succès.
3.3.6.2 Proposition de critère de fin
Si le segment est de type DirectToNav ou NavTrack et que la navaid est située
sur la trajectoire de l’avion, alors sous une certaine probabilité (que par expérience
on choisit entre 0.2 et 0.5), le critère de fin est défini comme étant le survol de la
navaid. Sinon, le point de fin de segment xe est défini en choisissant aléatoirement la
distance entre x2 et xe. Cela nécessite la définition d’une distance caractéristique qui
sert d’ordre de grandeur pour la loi de probabilité permettant de générer ‖xe− x2‖.
On choisit comme distance caractéristique le rayon de virage à la vitesse V2ref . Nous
avons choisi que ‖xe − x2‖ suive une loi de probabilité analogue à la loi de Pareto,
mais sur un support borné : [R/100, 100.R]. Sa densité de probabilité est :
f(x) = 14x ln(10) ∀x ∈ [R/100, 100.R] (3.31)
Soit ‖xe− x2‖ une variable aléatoire suivant cette loi. Elle peut être générée à
partir d’une variable aléatoire r uniforme sur [0, 1] en posant :
‖xe − x2‖ = R4r−2 (3.32)
Avec cette répartition, ‖xe − x2‖ a 50% de chance d’être dans l’intervalle
[R/100, 1] qui ne représente pourtant que 1% de l’ensemble des valeurs possibles.
L’utilisation de la loi de Pareto à support borné permet d’avoir une probabilité
d’occurrence égale pour les faibles ordres de grandeur (entre R/100 et 1) et pour les
grands ordres de grandeur (entre 1 et 100.R).
Après avoir choisi la position du point de fin du segment, il est nécessaire de
trouver un ensemble d’instructions impliquant que le segment s’arrête à cet endroit.
La figure suivante illustre plusieurs notions importantes quant à la définition d’un
point d’arrêt d’un segment par rapport aux navaids.
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Figure 3.21 – Définition multiple d’un point d’arrêt
La partie gauche de la figure 3.21 illustre les différents types de fin de segment
utilisable dans le module Pathfind.
Dans la partie centrale sont représentées toutes les possibilités de définir le
même point d’arrêt à partir des navaids représentées. On remarquera en particulier
que certaines définitions de type EndAtDME sont équivoques, c’est par exemple le
cas pour l’Arc DME autour de la navaid de gauche, car le point que l’on cherche à
définir n’est pas la première intersection rencontrée entre la trajectoire de l’avion et
l’Arc DME. Dans le cas où la trajectoire de l’avion croise plusieurs fois l’arc DME
ou le radial de fin, c’est toujours la première intersection rencontrée qui correspond
à la fin du segment.
Enfin, la partie droite de ce schéma illustre que quand le point que l’on cherche
à définir est l’intersection entre la trajectoire de l’avion et une ligne (Arc DME ou
Navaid Track), on peut mesurer l’angle θ réalisé entre la trajectoire et cette ligne.
Pour que le point d’arrêt soit peu sensible aux déviations de l’avion, il importe que
cet angle soit le plus proche possible de 90̊ .
Les navaids sont réparties en trois catégories en fonction de leur position par
rapport à l’avion : devant, derrière ou sur les côtés. S’il y a des navaids devant ou sur
les côtés de l’avion, la plus proche est choisie comme navaid de définition du critère
de fin. Si elle se trouve devant l’avion, le critère de fin sera du type EndAtDme, et si
elle se trouve sur les côtés, le critère de fin sera du type EndAtRadial. Cela permet
de maximiser l’angle θ, tout en évitant l’existence d’une intersection entre la ligne
de fin de segment et la trajectoire de l’avion entre x2 et xe.
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Figure 3.22 – Répartition des navaids en trois catégories pour la proposition d’un
critère de fin de segment
S’il n’y a pas de navaid devant ou sur les côtés de l’avion, alors la navaid la
plus proche à l’arrière de l’avion est sélectionnée, et le critère de fin de segment
est EndAtDme, toujours afin de maximiser θ. Il y a alors un risque important que
le critère de fin soit validé sur la trajectoire avant le point xe choisi. Deux cas se
présentent alors
– Si le premier point où le critère de fin est validé se situe après x2, c’est
ce point qui est conservé comme point de fin de segment et on peut donc
conserver les instructions de fin de segment que l’on vient de générer.
– Si le point d’intersection se situe avant le point x2, alors le critère de fin est
considéré comme non valable.
Soit xn la position de la balise retenue pour définir la fin du segment. Si le
critère de fin est EndAtDme, le paramètre de fin est fixé à ‖xe − xn‖. Si le critère
de fin est EndAtRad, alors le paramètre de fin est fixé à arg(xe − xn).
Si l’évaluation du critère de fin est satisfaisante, c’est-à-dire si elle renvoie
la valeur ok = 3, alors les instructions du critère de fin sont validées et on peut
commencer la génération du segment suivant à partir de la position et du cap de fin
du segment courant. Sinon, on génère de nouvelles instructions d’action et de fin de
segment, c’est-à-dire que l’on reprend la génération du segment à son début.
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Figure 3.23 – Processus de génération de trajectoire par Pathfind
Lorsque le critère de fin proposé n’est pas valable, c’est en général que la valeur
ok prend les valeurs 1 ou 2, c’est-à-dire que la trajectoire croise la ligne de fin de
segment avant ou pendant le virage. La solution choisie dans ce cas-là consiste alors
à modifier l’action précédente.
3.3.7 Correction de trajectoire
La correction d’une trajectoire consiste à rendre consistant, c’est-à-dire phy-
siquement réalisable et acceptable par Octoper, un ensemble d’instructions. Cette
fonctionnalité est nécessaire car l’algorithme d’optimisation (qui sera décrit au cha-
pitre 4) peut, lors de ses déplacements dans l’espace de solutions, chercher à évaluer
des trajectoires qui ne proviennent pas directement de la fonctionnalité de généra-
tion de trajectoire de Pathfind (décrite en 3.3.6).
Pour corriger ces trajectoires, il est nécessaire d’évaluer un par un les actions et
les critères de fin et de les modifier si nécessaire afin de rendre consistant l’ensemble
des instructions.
Comme représenté dans la figure 3.24, on évalue l’action du premier segment
à partir de la position et du cap initiaux de l’avion. Si celle-ci n’est pas valable, on
cherche à en modifier les paramètres pour la rendre valable. On cherche d’abord à
augmenter l’angle de gîte ; si ça ne permet pas de corriger la trajectoire, on change
le sens de virage. Pour un segment de type Direct To Nav, le changement du sens
de virage permet toujours de rendre l’action consistante. Pour les segments de type
Nav Track, si l’action n’est toujours pas consitante, on cherche à modifier la route.
Enfin, si aucune de ces modifications ne permet de rendre l’action consistante, alors
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le type de l’action est fixé à Fly Heading.
Considérant l’action finalement retenue, on évalue ensuite le critère de fin. De
la même manière, si celui-ci n’est pas valable, on modifie ses paramètres pour le
rendre valable. S’il n’est pas possible de corriger le critère de fin, alors on modifie
l’action le précédant. On obtient alors la position et le cap de l’avion en fin de pre-
mier segment. À partir de ces données, on peut passer au deuxième segment pour
en évaluer l’action et le critère de fin et éventuellement les corriger. On procède
ainsi, de segment en segment, jusqu’au dernier segment de l’ensemble d’instructions
du profil latéral. Les corrections peuvent donc se répercuter de segment en segment
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Figure 3.24 – Principe de correction des trajectoires
Il en découle qu’un ensemble d’instructions consistant ressortira inchangé du
processus de correction puisque tous les actions et critères de fin seront valables dès
la première évaluation. La difficulté de la correction tient au fait qu’il est nécessaire
de modifier les paramètres de la trajectoire alors que l’on ne sait pas à quoi elle est
censée ressembler. En conséquence, nous nous sommes attachés à seulement mini-
miser les modifications des instructions, même si cela ne signifie pas que l’impact
sur la forme de la trace au sol sera faible.
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3.4 Bilan sur le module Pathfind
Le module Pathfind permet l’exploration de l’espace de solutions en générant
des trajectoires consistantes, et en rendant consistantes des trajectoires qui ne le
sont pas.
Cependant, de multiples améliorations pourraient être apportées à ce module.
Il pourrait, en premier lieu, analyser le modèle de terrain afin de proposer des trajec-
toires ne survolant pas d’obstacles limitatifs. Par ailleurs, il serait intéressant qu’il
soit capable de rendre consistantes des trajectoires sans générer un effet domino sur
l’ensemble des segments de cette trajectoire. Cela serait par exemple possible en tâ-
chant de remplacer un segment inconsistant par un segment finissant à une position
telle que le segment suivant soit consistant.
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Dans le chapitre 2, nous avons formalisé le problème d’optimisation des EO-
SID par rapport à un critère mixte permettant de prendre en compte la performance
d’une trajectoire (sa MMD) et son adéquation opérationnelle (sa simplicité) en une
seule grandeur.
Par la suite, dans le chapitre 3, nous avons décrit quelles étaient les condi-
tions de consistance d’une trajectoire et comment générer et manipuler de telles
trajectoires avec le logiciel Pathfind. Ces notions permettent de définir les limites de
l’espace de solutions.
Une fois le problème d’optimisation et l’espace de solutions définis, il reste à
développer un algorithme d’optimisation capable de se déplacer dans l’espace de
solutions, à la recherche d’une trajectoire optimale. Les diverses propriétés de notre
problème nous ont amenées à choisir d’utiliser une méthode d’optimisation génétique
pour laquelle il est nécessaire de définir une structure et des opérateurs génétiques
spécifiquement adaptés à l’optimisation des EOSID.
4.1 Choix de la méthode d’optimisation
Pour choisir quelle méthode d’optimisation utiliser, nous allons étudier les
propriétés mathématiques de notre problème et chercher dans la littérature une
méthode d’optimisation adaptée.
4.1.1 Propriétés du problème d’optimisation
4.1.1.1 Paramètres discrets et continus
Comme nous l’avons vu en 1.2.4, chaque segment du profil latéral de la trajec-
toire est défini à l’aide d’un ensemble fini de paramètres scalaires. Ces paramètres
peuvent être discrets :
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– type d’action,
– numéro de la navaid impliquée dans l’action,
– type de critère de fin,
– numéro de la navaid de fin,
– sens de virage,
ou continus :
– cap ou route à suivre,
– radial de fin de segment,
– distance DME de fin de segment.
Par ailleurs, le type d’action et le type de critère de fin ont un impact sur les
autres paramètres. On constate sur les figures 4.1 et 4.2 que selon le type d’action
et de fin, les intervalles de définition et l’utilité de certains paramètres peuvent
changer :
Type d’action Navaid de l’action Paramètre de l’action
FlyHeading Non utilisé 0̊ . . . 359̊
NavTrack 1 . . . NNav 0̊ . . . 359̊
DirectToNav 1 . . . NNav Non utilisé
Figure 4.1 – Impact des paramètres de type d’action sur les autres paramètres du
profil latéral
Type de fin Navaid de fin Paramètre de fin
EndAtNavaid 1 . . . NNav Non utilisé
EndAtDme 1 . . . NNav [0,+∞]
EndAtRadial 1 . . . NNav 0̊ . . . 359̊
Figure 4.2 – Impact des paramètres de type de fin sur les autres paramètres du
profil latéral
On cherchera donc une méthode d’optimisation capable de manipuler des va-
riables à la fois discrètes et continues.
4.1.1.2 Multimodalité et optima locaux
Le problème n’est pas convexe, c’est-à-dire qu’il peut présenter des sous-optima
locaux. La figure 4.3 illustre une telle situation.
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DomaineAdmissibleNonConnexe.pdf
Radial 5 from Nav 1
Nav 2




Figure 4.3 – Optima locaux non connexes
De plus, dans cette situation, on remarque que si les obstacles de droite sont
trop élevés, il ne sera pas possible de passer continûment d’un optimum local à l’autre
en faisant varier la valeur du radial à suivre. On en conclut que, à paramètres dis-
crets fixés, les variations des paramètres continus peuvent générer un ensemble non
connexe de solutions admissibles.
On cherchera donc une méthode d’optimisation globale, c’est-à-dire qui ne se
laissera pas piéger dans des sous-optima locaux.
4.1.2 Comparatif d’algorithmes pour le noyau d’optimisa-
tion
Diverses méthodes d’optimisation ont été envisagées pour résoudre ce pro-
blème.
4.1.2.1 Méthodes de descente de gradient
Ces méthodes constituent la base de l’optimisation déterministe continue [13][14].
Cependant, elles ne sont pas applicables dans notre cas à cause de l’existence de pa-
ramètres discrets. Par ailleurs, ces méthodes ne sont pas globales et se laissent assez
facilement "piéger" dans des optima locaux. Par conséquent, ces méthodes peuvent
être utilisées qu’en post-traitement pour affiner la recherche autour d’un optimum
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local. De plus, la fonction objectif doit être suffisamment régulière pour que le gra-
dient puisse être calculé, ce qui n’est pas garanti ici car les sorties d’Octopus sont
légèrement bruitées.
4.1.2.2 Réseaux de neurones
Ces méthodes s’inspirent du fonctionnement des neurones en biologie. Elles
sont essentiellement utilisées pour la modélisation mais peuvent être utilisées pour
du contrôle ou de l’optimisation [15][16]. La difficulté d’application de ces méthodes
tient au fait que l’on ne dispose pas de suffisamment de couples problème/solution
pour faire l’apprentissage du réseau de neurones. Leur utilisation en tant que mé-
thode d’optimisation (réseaux de Hopfield par exemple) est très spécifique mais leur
domaine d’application ne correspond pas à notre problème (recherche d’optimum
global, fonction objectif dépendant de plusieurs variables, de contraintes, etc.).
4.1.2.3 Systèmes experts
Il peut être intéressant d’analyser et de formaliser les modes de raisonnement
utilisés par les experts qualifiés pour réaliser manuellement des EOSID [17][18].
Ces modes de raisonnement peuvent aboutir à des hypothèses simplificatrices qui
peuvent être très utiles et faire économiser beaucoup de temps de calcul. Par ailleurs,
l’utilisation de systèmes experts peut faciliter le respect des contraintes de simplicité
énoncées en 2.5.
En pratique, le système expert nécessite que l’on lui fournisse un ensemble
de règles que l’EOSID doit respecter. Cet ensemble découle de la formalisation des
méthodes de raisonnement humain. À partir de ces règles, le système expert construit
des trajectoires et en teste la validité jusqu’à obtenir une trajectoire admissible et
optimale. Pour fonctionner, cette méthode nécessite donc d’une part un ensemble
suffisamment volumineux de règles et d’autre part un moteur logique permettant de
prendre en compte ces règles pour en déduire la solution du problème.
4.1.2.4 Programmation dynamique
La programmation dynamique est une méthode d’optimisation applicable si
le critère est une somme de fonctions monotones sous contraintes [19][20]. Elle est
basée sur le principe d’optimalité de Bellman. Cette méthode s’applique notamment
au paradigme du sac à dos [12].
La difficulté de la programmation dynamique est de définir un espace d’état
et un ensemble d’actions possibles en fonction de l’état. En l’occurrence, l’état de
l’avion peut être, par exemple, défini par sa position (x, y, z) et son cap c ∈ [0, 2π[ ,
soit un état −→x = (x, y, z, c) ∈ E ⊂ R4.
Dans tous les cas, on cherche une procédure récursive permettant de trouver le
plus court chemin (pcc au sens d’un critère noté Q) de −→x à F ∈ E où F est le sous-
ensemble des points de fin d’EOSID admissibles. Cette procédure notée pcc (−→x , F )
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renvoie un ensemble d’instructions permettant de passer de −→x à −→y ∈ F en minimi-
sant le critère Q. De proche en proche, on peut ainsi construire le plus court chemin
pour aller du point de décollage à F .
La difficulté consiste, dans notre problème, à décomposer la trajectoire en une
succession d’actions distinctes ayant chacune un impact positif sur le critère à maxi-
miser. La faisabilité de cette décomposition est incertaine car dans notre problème,
l’utilité de chaque virage est indissociable des virages précédents et suivants. Par
ailleurs, cette méthode mène souvent à des temps de calcul très élevés.
4.1.2.5 Recuit simulé
Cet algorithme est inspiré d’un processus utilisé en métallurgie qui consiste à
chauffer une pièce métallique et à la laisser refroidir lentement de façon à minimiser
l’énergie intrinsèque du réseau cristallin. Il s’appuye sur la statistique de Boltzmann
et l’algorithme de Metropolis-Hastings pour la description des phénomènes phy-
siques [21][22]. Cette méthode a l’avantage d’être simple à implémenter et d’assurer
une convergence globale sous certaines hypothèse, mais en un temps non déterminé.
La difficulté de cette méthode consiste à évaluer les nombreux paramètres de l’algo-
rithme, tels que la température initiale, la loi de décroissance de la température, les
critères d’arrêt ou la longueur des paliers de température. Ces paramètres sont sou-
vent choisis de manière empirique. Cette méthode est notamment applicable pour
le paradigme du voyageur de commerce [11].
4.1.2.6 Algorithmes génétiques
Ces méthodes sont une famille d’algorithmes stochastiques s’inspirant de la
théorie de l’évolution [23][24]. Ils font ainsi évoluer un ensemble de solutions à un
problème donné, dans l’optique de trouver les meilleurs résultats au moyen d’opé-
rateurs de croisement, de mutation et de sélection. Dans notre cas, ces méthodes
peuvent donner de bons résultats, en particulier s’il est possible de découper l’EO-
SID en segments successifs, chacun représentatif d’une caractéristique indépendante
de la trajectoire. Dans beaucoup de problèmes d’optimisation, les méthodes géné-
tiques ont besoin, pour être vraiment efficaces, d’être adaptées en tenant compte
des spécificités et des hypothèses simplificatrices du problème. Par ailleurs, la prise
en compte des contraintes peut être difficile.
Malgré le grand nombre d’itérations nécessaires avant de converger, ces algo-
rithmes ont plusieurs propriétés intéressantes :
– Ils peuvent fonctionner même si la fonction d’évaluation du critère est bruitée
ou imprécise (méthode d’ordre 0).
– Ils permettent, en théorie, d’obtenir un optimum global.
– L’évaluation du critère de plusieurs individus est parallélisable.
– Il s’adapte bien aux problèmes géométriques, et notamment aux optimisa-
tions de trajectoires [25].
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– Ils optimisent une population de solutions et non pas une seule solution, ce
qui implique qu’ils peuvent proposer plusieurs solutions différentes présen-
tant un critère d’adaptation intéressant.
4.1.3 Avantages et inconvénients de chaque méthode































































Méthode de gradient Fixe Locale Rapide Facile Non
Réseaux de neurones Fixe Locale NC Difficile Non
Systèmes experts Variable Locale Rapide Difficile Non
Programmation dynamique Variable Globale Lente Moyenne Oui
Recuit simulé Variable Globale Lente Facile Non
Algorithmes génétiques Variable Globale Lente Facile Oui
Figure 4.4 – Avantages et inconvénients des différentes méthodes d’optimisation
4.1.4 Méthode retenue : les algorithmes génétiques
Les algorithmes génétiques nous ont semblé posséder toutes les qualités néces-
saires à la résolution de notre problème :
– Il s’agit d’une méthode d’ordre 0.
– Ils fournissent une solution globale, ce qui est indispensable compte tenu des
multiples optima locaux que peut présenter l’espace de solutions.
– La structure des algorithmes génétiques est telle que l’on peut facilement y
incorporer une nouvelle idée (par exemple de parcours de l’espace de solu-
tions) ou une nouvelle contrainte.
– L’introduction d’une température permet de passer progressivement d’une
recherche globale à une recherche locale (voir 4.2.1.3).
– Ils sont également facilement parallélisables ce qui est avantageux car le pro-
totype informatique sera développé sur un serveur Unix multi-processeur.
Par ailleurs, cette méthode fournit non pas une solution optimum, mais une
population de solutions. Le logiciel propose alors à l’utilisateur les meilleures solu-
tions trouvées. L’utilisateur a alors le dernier mot en ce qui concerne le choix de la
trajectoire.
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4.1.5 Processus de conception des EOSID
Le processus de conception des EOSID est constitué d’une étape d’optimisation
et d’une étape de vérification, entre lesquelles peut éventuellement être introduite
une action humaine.
On commence par chercher les bornes du domaine de MMD sur lequel effectuer
l’optimisation. On distingue trois MMD particulières :
MinTargetMMD : c’est la masse minimale qui rend l’utilisation de l’EOSID avan-
tageuse. Elle est obtenue en prenant la plus haute des deux MMD renvoyées
par Octopus pour :
– un décollage sur la SID avec obstacle,
– un décollage en ligne droite avec obstacle.
Si la SID est rectiligne, ces deux calculs sont équivalents.
MaxTargetMMD : c’est la masse maximale que l’on peut espérer atteindre en
utilisant une EOSID. Elle est obtenue par un calcul de MMD avec Octopus
pour un décollage en ligne droite sans obstacle.
TargetMMD : c’est la masse au décollage que souhaiterait atteindre la compagnie
aérienne. Cette masse n’est pas forcément définie. Si elle l’est, elle est néces-
sairement entre la MinTargetMMD et la MaxTargetMMD.
On effectue ensuite une optimisation globale d’une population d’EOSID avec
un algorithme génétique. Pour cette optimisation, dans un souci de temps de calcul,
on utilisera l’évaluateur A. À l’issue de cette première optimisation, on conserve les
quelques individus les mieux adaptés (entre 1 et 5, ou bien ceux qui offrent une
MMD supérieure à la TargetMMD, si celle-ci est définie). Les trajectoires retenues
peuvent éventuellement faire l’objet d’un post-traitement d’optimisation locale pour
lequel il faudrait utiliser l’évaluateur B, plus précis que l’évaluateur A.
À ce stade, il est possible d’introduire une action humaine dans le processus
d’optimisation : elle consiste à observer les trajectoires retenues et leurs MMD cor-
respondantes dans les conditions nominales, et à éventuellement éliminer certaines
EOSID, ou au contraire à en choisir une qui, bien que n’étant pas optimale, offre
une MMD suffisante pour une complexité acceptable. Cela permet éventuellement
de pallier les lacunes de la méthode d’optimisation quant à certains critères subjec-
tifs (notamment de complexité).
Enfin, la ou les EOSID retenues devront être soumises à l’évaluateur C qui
effectue une vérification de la validité du binôme SID+EOSID sur l’ensemble du
domaine de vol.
4.2 Application des algorithmes génétiques
Nous avons vu précédemment que dans le problème de la conception automa-
tisée d’EOSID, l’inconnue est l’ensemble des instructions codant le profil latéral de
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la trajectoire par rapport aux balises. Le critère à optimiser est un critère mixte qui
est fonction de la masse maximale au décollage permise par la trajectoire et de sa
complexité.
Dans cette section, nous allons décrire en détail les différents éléments consti-
tutifs de l’algorithme d’optimisation génétique que nous avons développé en réponse
à ce problème. Tout d’abord, la structure de cet algorithme a été adaptée en fonction
des spécificités du problème et de la forme de la solution. Les solutions candidates
seront ici appelées individus. Par ailleurs, cet algorithme est basé sur les opérateurs
classiques de sélection, de croisement et de mutation permettant de créer de indivi-
dus, à partir d’individus déjà existants. Ces opérateurs font évoluer la population,
ce qui permet de se déplacer dans l’espace de solutions.
4.2.1 Structure de l’algorithme
4.2.1.1 Phénotype et génotype
L’ensemble des instructions définissant une trajectoire représente le génotype
d’un individu. Chaque paramètre d’une séquence d’instructions peut donc être as-
similé à un gène. La forme de la trace au sol représente son phénotype, c’est-à-dire
l’ensemble des caractères observables découlant du génotype. Une partie du géno-
type peut être muette, c’est-à-dire qu’elle ne s’exprime pas dans le phénotype. Un
cas notable de génotype muet se présente à cause du fait qu’Octoper ne peut pas
évaluer de trajectoire au-delà de 1000 pas de temps pour l’ensemble de la trajectoire.
Ces pas de temps sont d’environ une seconde. Si l’évaluation s’interrompt avant le
dernier segment de la trajectoire, les segments suivants ne seront pas interprétés
par Octoper et donc ne seront pas visibles dans le phénotype. Dans notre cas, une
partie des instructions présentes n’est pas exprimée mais peut servir de réservoir gé-
nétique, à condition que les opérateurs de croisement ou de mutation le permettent,
c’est-à-dire qu’il faut qu’un de ces opérateurs permette de faire varier la position
d’une instruction au sein de la séquence afin de permettre à un segment muet d’être
évalué. Un opérateur de mutation a été étudié dans ce but précis (voir 4.2.2.3.1).
Un autre opérateur de mutation a été étudié dans le but d’effectuer des muta-
tions locales, c’est-à-dire des mutations qui ne modifient que légèrement la forme de
la trajectoire, ceci afin d’effectuer de légères variations autour d’un optimum local
(voir 4.2.2.3.2).
4.2.1.2 Nombre de segments
Par ailleurs, il aurait été intéressant de gérer des trajectoires dotées d’un
nombre variable de segments. Cette possibilité a été examinée, mais deux consta-
tations nous ont amené à y renoncer et à fixer le nombre de segments de chaque
individu. D’abord, le nombre de segments exprimés pour chaque individu varie na-
turellement du fait de la limitation imposée par Octoper (maximum de 1000 points
de calcul pour une trajectoire). Ensuite, les variations du nombre de segments ont
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mené à l’apparition d’individus dont la trace au sol était trop courte, c’est-à-dire que
la trajectoire s’arrêtait avant que l’avion n’ait atteint l’altitude de fin de décollage
ou les 1000 points de calcul. Le cas extrême de ce phénomène serait une trajectoire
composée d’un seul ou de deux segments et qui s’arrêterait quelques centaines de
mètres après le début de la trajectoire d’envol sans avoir rencontré le moindre obs-
tacle limitatif, non pas parce qu’il n’y en a pas, mais parce que la trajectoire s’arrête
bien avant d’avoir pu en rencontrer.
En conséquence et pour des raisons de simplicité algorithmique et d’homogé-
néité, nous avons décidé de fixer le nombre de segments pour chaque individu. Ce
nombre a été fixé à 5, valeur qui permet d’atteindre l’altitude de fin de décollage
tout en restant compatible avec la limitation du nombre de points introduite par
Octoper.
4.2.1.3 Température
Afin de permettre à l’algorithme d’avoir un comportement d’exploration glo-
bale au début, puis de tendre vers une exploration locale, nous avons introduit une
variable de contrôle appelée "température", analogue à celle utilisée pour les al-
gorithmes de recuit simulé. Cette température est souvent utilisée dans des tests
logiques impliquant un tirage aléatoire [22] et permet à l’algorithme de s’orienter
vers des opérations globales ou locales selon l’avancement de l’optimisation.
Dans notre cas, la température sera une variable réelle, décroissante en fonction
de l’avancement de l’algorithme, valant 1 au début de l’exécution et 0 à la fin. La
valeur de température utilisée décroît linéairement en fonction du numéro de l’ité-
ration courante. Soit n le numéro de l’itération et Niter le nombre total d’itérations,
on a :




Le nombre d’individus constituant la population est fixé par l’utilisateur. La
taille de la population est constante. Afin de favoriser la présence dans la population
initiale d’un grand nombre de schémas (c’est-à-dire une combinaison spécifiques de
gènes pouvant présenter un intérêt pour la résolution du problème), et donc afin
de favoriser l’exploration de l’espace de solutions, une partie de la population est
initialisée en imposant l’action du deuxième segment, c’est-à-dire le premier virage.
L’autre partie est construite totalement aléatoirement. Dans tous les cas, l’outil de
génération de trajectoire de Pathfind est utilisé (voir 3.3.6).
Pour des raisons de robustesse (voir 3.3.6.1), les schémas dont on cherche à
favoriser la présence dans la population sont ceux basés sur les segments de type Nav-
Track et DirectToNav. Pour ce faire, on construit pour chaque navaid un ensemble
d’individus dont le premier virage consiste en l’utilisation d’un de ces segments.
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Pour le type de segment DirectToNav, on génère Nnav individus, chacun se
dirigeant lors du 2ème segment vers une navaid différente.
ExplorationDirToNav.pdf
Fin du premier   
segment
Figure 4.5 – Initialisation avec un second segment de type DirectToNav
Pour le type de segment NavTrack, on souhaite inclure dans la population
toutes les combinaisons de navaids et de caps possibles. Comme la taille de la po-
pulation est en général inférieure à Nnav × 360, il est nécessaire de se restreindre à
un nombre plus réduit de caps différents. Il sera alors laissé à la charge d’un des
opérateurs de mutation de faire varier les valeurs indiquées pour les caps. Soit Ncap
le nombre de caps différents évalués pour chaque navaid et Nind la taille de la po-
pulation. On souhaite qu’environ la moitié de la population soit initialisée par cette
méthode. Le nombre de navaids (Nnav) et le nombre d’individus (Nind) étant fixés
par ailleurs, on cherche donc une valeur de Ncap telle que :
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Fin du premier   
segment
Δcap
Figure 4.6 – Initialisation avec un second segment de type NavTrack
Le terme Ncap + 1 correspond au nombre d’individus par navaid pour l’initiali-
sation : Ncap individus effectuant des actions de type NavTrack avec diverses valeurs
de cap, et un individu effectuant un segment de type DirectToNav. Si possible, on
choisira Ncap parmi les diviseurs entiers de 360, afin que ∆cap = 360Ncap soit entier
et que les caps choisis soient également des entiers. Les ordres de grandeur choisis
pour l’initialisation sont les suivants :
– environ 110 individus (entre 50 et 200),
– environ 6 navaids (entre 3 et 10),
– environ 50% de la population est initialisée avec un second segment imposé
(entre 40 et 60%).
Dans ces conditions, environ 55 individus seront générés avec un second seg-
ment imposé, soit environ 9 pour chaque navaid, soit un pour le DirectToNav et
8 pour les NavTrack. On aura donc ∆cap = 360/8 = 45̊ . Néanmoins, il faut noter
qu’un grand nombre des ensembles d’instructions ainsi générés ne seront pas consis-
tants pour Octoper. Pour favoriser la consistance, on choisit donc systématiquement,
lors de l’initialisation, les angles de gîte les moins contraignants possibles. Le reste
de la population est généré aléatoirement par Pathfind.
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4.2.1.5 Optimisation de la population
Une fois la population initialisée, l’optimisation génétique consiste à créer de
nouveaux individus à partir des individus déjà existants en utilisant des opérateurs
génétiques. Ces nouveaux individus sont ensuite introduits dans la population à la
place d’individus déjà existants.
La difficulté des algorithmes génétiques consiste à trouver des opérateurs per-
mettant d’associer de manière judicieuse les caractéristiques intéressantes des indi-
vidus existants afin de faire apparaître des schémas apportant une réponse à notre
problème d’optimisation.
4.2.2 Description des opérateurs génétiques utilisés
Les opérateurs développés ici sont des classiques de l’optimisation génétique.
Il s’agit d’un opérateur de croisement, d’un opérateur de sélection, et de deux opé-
rateurs différents de mutation.
Deux sécurités sont par ailleurs introduites afin d’éviter que la population ne
contienne des individus dont on sait qu’ils ne peuvent pas être une solution à notre
problème.
4.2.2.1 Croisement
L’opérateur de croisement permet de "mélanger" les instructions du profil la-
téral de deux individus pour générer un ou deux nouveaux individus.
4.2.2.1.1 Méthode de croisement des gènes
On rappelle (voir 3.2.2) que dans le format Pathfind, le profil latéral est dé-
composé en segments et chaque segment est composé d’une action, déterminée par
5 paramètres :
– type d’action,
– numéro de navaid de l’action,
– cap ou route de l’action,
– sens de virage,
– angle de gîte du virage,
et d’un critère de fin, déterminé par 3 paramètres :
– type de fin,
– numéro de navaid de fin,
– radial ou distance DME de fin.
Tous les types d’action et de fin ne font pas appel à tous les paramètres dispo-
nibles. Par exemple, un segment de type DirectToNav ne nécessite pas que l’on lui
indique une distance DME ou une valeur de cap. Certains paramètres prennent donc
la valeur 9.1020 qui correspond à un paramètre non défini car non utilisé. De plus,
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les distances DME et les caps sont fournis par la même variable "Action Parame-
ter" ; il serait incohérent de croiser ce paramètre pour deux types d’action différents.
L’opérateur de croisement que nous avons choisi et qui est défini ci-dessous se bor-
nera donc à considérer les actions et les critères de fin comme étant les plus petites
briques manipulables.
L’individu composé de Nseg segments comporte donc 2Nseg briques élémen-
taires correspondant à Nseg actions et Nseg critères de fin. Parmi les Nseg actions,
l’action de début est fixée puisque devant absolument être cohérente avec les condi-
tions de décollage. Il faut donc choisir parmi les 2Nseg − 1 briques élémentaires
restantes où effectuer le croisement.
Soit r une variable aléatoire choisie uniformément dans ]0, 1], et dxe l’arrondi
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Figure 4.7 – Effet de l’opérateur de croisement
On remarque que si les deux parents sont identiques, les deux enfants seront
identiques au parent. Afin de ne pas diminuer le nombre d’individus différents au
sein de la population, il est donc nécessaire d’une part de faire en sorte que le même
individu ne soit pas sélectionné pour les deux rôles de parent, et d’autre part de
vérifier que les nouveaux individus générés ne sont pas identiques à un individu déjà
existant.
Dans l’application ci-dessus, la position du croisement est choisie aléatoire-
ment. Bien que cette composante soit nécessaire pour assurer la diversité de la
population, il peut être intéressant de choisir le point de croisement en fonction de
paramètres déterministes. Deux stratégies ont été envisagées. L’une, permettant de
conserver la cohérence des trajectoires, consiste à croiser les trajectoires en prenant
en compte l’endroit où leurs traces au sol se croisent. L’autre, permettant de fa-
voriser l’évitement des obstacles, fait en sorte de croiser les trajectoires durant le
segment précédant la présence d’un obstacle limitatif. Ces deux approches ne sont
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pas forcément incompatibles.
L’exemple de la figure 4.8 présente deux EOSID pour lesquelles 3 segments
sont expressifs. L’EOSID A est composée des segments (A1, A2, A3), et la B est
composée des segments (B1, B2, B3). Des obstacles limitatifs sont présents sur les











T j t i B
Navaid
Obstacle limitatif
ra ec o re 
Figure 4.8 – Exemple de croisement de trajectoires
Si l’on souhaite concevoir une trajectoire évitant les obstacles limitatifs, on
peut permuter les troisièmes segments des EOSID A et B. On obtient alors les
trajectoires :
– E1 = (A1, A2, B3)
– E2 = (B1, B2, A3)
La trajectoire E1 n’est alors plus sujette aux obstacles limitatifs présents sur
A et B. À l’inverse, la trajectoire E2 est sujette à ces deux obstacles.
Il est aussi envisageable d’effectuer le croisement après les premiers segments
de A et B. On peut alors définir les trajectoires :
– E3 = (A1, B2, B3)
– E4 = (B1, A2, A3)
Mais ces deux trajectoires ne sont pas consistantes, on ne tentera donc pas de
les tracer. Si le croisement était réalisé ainsi, il serait nécessaire d’utiliser le correc-
teur de trajectoire du module Pathfind, afin de revenir à des trajectoires consistantes
pour Octoper.
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À partir des trajectoires initiales A et B, on obtient donc les 4 possibilités
suivantes (les noms des segments survolant un obstacle sont ici précédés d’un point
d’exclamation) :
EOSID Segments Nombre d’obstacles
Parents A A1 A2 !A3 1
B !B1 B2 B3 1
Enfants
E1 A1 A2 B3 0
E2 !B1 B2 !A3 2
E3 A1 B2 B3 0
E4 !B1 A2 !A3 2
Figure 4.9 – Enfants possibles par croisement des trajectoires A et B
Les fins des segments A1 et B1 sont relativement éloignées géographiquement
en comparaison des fins des segments A2 et B2. De cela, on peut deviner que les
individus engendrés par la permutation à la fin du premier segment (E3 et E4) ont
moins de chance d’être consistants que ceux générés par la permutation à la fin du
second segment (E1 et E2).
4.2.2.1.2 Méthode de sélection pour le croisement
La sélection détermine quels individus vont être utilisés pour effectuer des
croisements permettant d’engendrer de nouveaux individus. L’opérateur de sélec-
tion doit être conçu de façon à prendre en compte l’adaptation des individus (i.e.
favoriser les individus les mieux adaptés), tout en laissant à chaque individu de la
population une probabilité honorable d’être sélectionné. Il faut en effet éviter qu’un
"super individu", ayant une excellente adaptation, n’accapare les chances d’être sé-
lectionné. Cela mènerait à une très forte diffusion de son génotype, au détriment
de la diversité génétique de la population, alors que les individus ayant une faible
adaptation peuvent malgré tout posséder des gènes très intéressants pour l’évolution
de la population et la résolution du problème.
Nous avons donc utilisé un mode de sélection du type roulette biaisée. C’est
une méthode très utilisée dans les algorithmes génétiques [24][26]. Par "roulette",
on entend d’une part que chaque individu se voit attribuer une certaine probabilité
d’être tiré, ce qui permet de définir une loi de probabilité de sélection, et d’autre
part que la sélection se fait par le tirage d’un nombre aléatoire qui indique, via la
loi de probabilité de sélection, l’individu sélectionné. Par "biaisé", on entend que la
probabilité d’être sélectionné n’est pas égale pour tous les individus.
Soit ci l’adaptation du ième individu, c’est-à-dire la valeur de son critère mixte
MMD/Complexité (voir 2.5.2). Soient {ci}i=1...Nind les valeurs du critère d’adaptation
pour chacun des individus, classés du plus faible au plus fort. On a donc ci ≤ ci+1.
Soit pi la probabilité de tirage de l’individu de rang i. Il n’y a pas de méthode pour
connaître a priori la répartition des valeurs des adaptations, il est donc difficile de
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créer un opérateur P générique permettant de calculer les probabilités de tirage
selon la formule pi = P (ci). En revanche, on connaît de façon évidente la répartition
des classements des individus au sein de la population ; cette répartition est fixe et
uniforme. On se propose donc de chercher un opérateur P permettant de calculer
les probabilités de tirage selon la formule pi = P (i). Les individus étant classés du
































Pour des raisons de notation, le terme s0 est défini par prolongement et vaut 0.
Soit r une variable aléatoire réelle suivant une loi uniforme sur ]0, 1]. On considère
que l’individu i est sélectionné si :
si−1 < r ≤ si (4.5)




1 + 4si(Nind2 +Nind)
2 (4.6)





1 + 4r(Nind2 +Nind)
2
 ∈ {1, . . . , Nind} (4.7)
où dxe désigne l’arrondi supérieur de x.
On peut également introduire un paramètre permettant de contrôler l’eugé-
nisme de l’opérateur de sélection, c’est-à-dire la propension de l’algorithme à ne pas
éliminer systématiquement que les individus les moins adaptés. Pour cela, on choisit
pi proportionnelle à λi, avec λ > 1.
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Figure 4.10 – Probabilité de sélection en fonction du rang
Les deux méthodes ci-dessus, pi proportionnelle à i ou à λi, donnent des résul-
tats légèrement différents, notamment en fonction de la valeur de λ et de Nind. Plus
Nind augmente, plus λ doit être choisi proche de 1. Avec un coefficient λ bien choisi
(en prenant notamment en compte le nombre d’individus), cette méthode permet
de relever légèrement la probabilité de sélection des individus faibles.
































 ∈ {1, . . . , Nind} (4.11)
C’est cette deuxième méthode qui sera retenue pour la sélection des parents.
Par souci de simplicité des notations, la formule (4.11) sera notée :
i = Lλ,Nind(r) (4.12)
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Dans le cas de l’opérateur de croisement défini en 4.2.2.1, deux parents diffé-
rents sont nécessaires pour procéder au croisement. Il est donc nécessaire d’effectuer
deux fois le processus de sélection en introduisant un biais dans la deuxième sélec-
tion afin que le même individu ne puisse pas être tiré deux fois.





i′2 si i′2 < i1
i′2 + 1 si i′2 ≥ i1
(4.13)
On obtient ainsi les indices i1 et i2 des individus sélectionnés pour le croisement.
4.2.2.2 Sélection des individus à remplacer
Une fois les deux nouveaux individus générés, il est nécessaire de choisir deux
individus à éliminer pour rester à population constante. C’est le principe de la pres-
sion sélective [27][28]. On utilise le même principe de probabilité de sélection en
fonction du rang de l’individu, à la différence que dans ce cas, les individus les
moins adaptés auront les plus grandes chances d’être sélectionnés. De plus, afin de
conserver l’individu le mieux adapté, celui-ci ne pourra pas être sélectionné.
La fonction Lλ,Nind(r) renvoie un entier entre 1 et Nind. Cette fonction renvoie
des indices élevés (correspondant aux individus bien adaptés) plus souvent que des
indices faibles. Pour obtenir une sélection privilégiant les indices faibles, et telle que
l’indice Nind (correspondant au meilleur individu) ne puisse pas être sélectionné, on
choisit les indices i1 et i2 en posant :
i1 = Nind − Lλ,Nind−1(r1)
i′2 = Nind − 1− Lλ,Nind−2(r2)
i2 =

i′2 si i′2 < i1
i′2 + 1 si i′2 ≥ i1
(4.14)
On assure ainsi la sélection de deux indices différents (i1, i2) entre 1 et Nind−1,
avec une plus forte probabilité de sélection des indices faibles. En définitive, on
choisit deux individus "parmi les plus forts" pour les croiser, et deux individus "parmi
les plus faibles" qui seront remplacés par les deux enfants de ce croisement.
4.2.2.3 Opérateur de mutation
Deux opérateurs de mutation différents ont été développés. Le premier procède
par interversion de segments, afin de favoriser l’exploration globale de l’espace de
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solutions en permettant l’expression des segments muets. Le deuxième modifie les
paramètres des segments, d’abord amplement pour favoriser l’exploration globale,
puis finement, pour favoriser l’exploration locale.
4.2.2.3.1 Mutation par interversion des segments
Cet opérateur de mutation a pour but de permettre à certains segments muets
d’être déplacés en début de trajectoire afin qu’ils puissent s’exprimer. Cette mutation
consiste en l’interversion de deux segments consécutifs. L’individu est composé de
Nseg segments qui sont chacun composés de 2 briques élémentaires (voir 4.2.2.1.1).
La brique correspondant à l’action du segment k sera la brique 2k − 1 et celle
correspondant à la fin du segment k sera la brique 2k. La première de ces briques
élémentaires correspond à l’action du premier segment et n’est pas modifiable. La
mutation consiste à intervertir les deux briques i et i+ 1 avec les deux briques i+ 2
et i+3, la brique i pouvant correspondre soit à une brique d’action, soit à une brique
de fin. Dans ces conditions, on a nécessairement :
2 ≤ i ≤ 2Nseg − 3
L’indice i peut prendre 2Nseg−4 valeurs différentes. On choisit donc i aléatoirement
dans l’ensemble {2 . . . Nseg − 3}, à partir de la variable aléatoire r suivant une loi
uniforme sur ]0, 1], en posant :
i = 1 + dr(2Nseg − 4)e (4.15)
0 1 100 1 10
776 54 5 4 4









Figure 4.11 – Mutation par interversion de deux segments
La figure 4.12 représente deux trajectoires avant et après l’interversion des 2ème
et 3ème segments.
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Trajectoire initiale
Direct To Nav 1 End At Nav 1
Direct To Nav 2 End At Nav 2
Direct To Nav 3 End At Nav 3
Trajectoire mutée
Direct To Nav 1 End At Nav 1
Direct To Nav 3 End At Nav 3





Figure 4.12 – Exemple d’interversion de deux segments Direct To Navaid
La trajectoire mutée est ici consistante (ce qui n’est pas toujours le cas après
l’interversion de deux segments) et les traces au sol radicalement différentes.
La probabilité d’appel à cet opérateur de mutation se fait de plus en plus
faible à mesure que l’algorithme avance grâce à la température définie en 4.2.1.3.
En effet, en fin d’algorithme, pour favoriser l’optimisation locale, on utilisera plutôt
l’opérateur de mutation de paramètre.
4.2.2.3.2 Mutation de paramètre
Nous avons vu, au travers des opérateurs de croisement et d’interversion, deux
opérateurs permettant de transformer le génotype des individus d’une façon qui al-
tère fortement leur phénotype. Ceci permet de parcourir globalement l’espace de
solutions afin de repérer l’allure générale des possibles optima.
Il est à présent nécessaire de disposer d’un opérateur permettant d’effectuer
des modifications fines des paramètres continus afin de converger vers des optima
locaux. Pour favoriser cette convergence, nous avons développé un opérateur de mu-
tation de paramètre qui a la capacité d’affiner son action au fur et à mesure de
l’avancement de l’algorithme. En effet, la température joue un rôle non seulement
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dans la probabilité d’utilisation de cet opérateur, mais aussi dans le choix des para-
mètres qui sont modifiés et dans l’amplitude de cette modification.
De par son rôle d’optimisation locale, cet opérateur est celui le plus utilisé à
la fin de l’optimisation. Cependant, l’utilisation adéquate de la température permet
aussi à cet opérateur de jouer un rôle important tout au long du processus d’opti-
misation.
Considérons à nouveau le segment suivant décrit en 3.2.2 : Effectuer un virage
à droite avec un angle de gîte maximal de 15̊ afin de rejoindre la route de cap 85̊
passant par la navaid 2. Fin du segment au croisement du radial 182 de la navaid
3. Les valeurs numériques représentant ce segment sont :
– Type d’action = 3 (FlyNavTrack)
– Navaid de l’action = 2
– Route de l’action = 85̊
– Sens de virage = +1 (virage à droite)
– Angle de gîte maximal du virage = 15̊
– Type de fin = 4 (EndAtRad)
– Navaid de fin = 3
– Track/DME de fin = 182̊
Tous les paramètres de l’action ou du critère de fin n’ont pas le même impact
sur la trajectoire. La modification du type d’action implique un changement total
de la forme du segment. De plus, elle peut nécessiter l’introduction de paramètres
supplémentaires. Par exemple, le changement d’un DirectToNav en un FlyNavTrack
nécessite de définir une valeur de route à suivre, qui était jusqu’alors indéfinie (le
segment de type DirectToNav ne nécessite pas de paramètre d’action). Il en va de
même pour la modification du type de fin. Par conséquent, afin que son rôle soit
seulement limité à des variations légères du phénotype de l’individu, cet opérateur
n’applique pas de modification aux types d’action et de fin. On remarque d’ailleurs
que dans l’ensemble de cet algorithme, les types d’action et les types de fin ne sont
pas modifiés : les segments sont déplacés, mais les types ne sont pas modifiés direc-
tement.
Les types d’action et de fin étant fixés, intéressons-nous aux autres paramètres.
On peut les regrouper en deux catégories :
– les paramètres discrets : navaid de l’action, navaid de fin, sens de virage.
– les paramètres continus : paramètre de l’action, angle de gîte, paramètre de
fin.
La modification d’un paramètre discret implique généralement (sauf coïnci-
dence) une variation importante de la trajectoire. À l’inverse, une modification d’un
des paramètres continus peut être d’intensité variable et il est donc possible d’ap-
pliquer des modifications ayant un impact faible, mais non nul, sur la trajectoire.
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Nous nous proposons donc de classer les paramètres du plus au moins sensible.
– Pour les paramètres codant l’action d’un segment :
Navaid de l’action > Sens de virage > Angle de gîte > Paramètre de l’action
– Pour les paramètres codant le critère de fin d’un segment :
Navaid de fin > Paramètre de fin
En effet, on comprend que faire varier la navaid de l’action ou le sens du vi-
rage peut impliquer de grands changements sur la trajectoire. Néanmoins, changer
la navaid de l’action modifie souvent la destination de l’avion, tandis que le chan-
gement du sens de virage pourra changer l’allure de la trace au sol tout en menant
finalement au même point.
Concernant l’angle de gîte et le cap de l’action, le classement est sujet à discus-
sion. Tout d’abord, pour ces deux paramètres, dans certaines conditions, même une
variation minime peut rendre la trajectoire totalement différente. C’est le cas si la
NavTrack à intercepter devient parallèle à la trajectoire de l’avion lors du segment
précédent. Il n’existe alors plus de point d’intersection et Pathfind est obligé de mo-
difier la trajectoire pour la rendre consistante. De même, une variation de l’angle
de gîte peut rendre un rayon de virage trop élevé pour rejoindre un élément donné,
ce qui implique également une correction de la trajectoire par Pathfind. Ensuite,
ces deux paramètres ne sont pas réellement continus : il représentent des variables
physiques continues mais qui ne peuvent être utilisées opérationnellement qu’au prix
d’une quantification. Les variations ne peuvent se faire que par pas de 1̊ pour le cap,
et par pas de 5̊ pour l’angle de gîte. Malgré cela, l’angle de gîte reste un paramètre
de moindre importance : une variation de l’angle de gîte ne modifie que localement
la trajectoire alors qu’une variation du cap peut avoir un effet domino sur le reste de
la trajectoire. Enfin, l’angle de gîte ne peut donc prendre que 4 à 6 valeurs (selon le
type d’opération autorisé, jusqu’à 30̊ d’angle de gîte) alors que le cap peut prendre
360 valeurs différentes. L’optimisation du cap est donc plus fine que celle de l’angle
de gîte et peut donc nécessiter plus d’itérations. Elle est par conséquent traitée en
dernier.
Partant de ces constatations, la structure de l’opérateur de mutation de para-
mètre est la suivante :
– Choisir aléatoirement une action ou un critère de fin à modifier. Le choix
se fait uniformément sur l’ensemble des briques élémentaires exprimées de
l’individu.
– En fonction de la température et du type d’action ou de fin, choisir le para-
mètre à modifier. Plus la température est basse, plus les chances de choisir
un paramètre sensible diminuent.
– Si le paramètre est discret, choisir une autre valeur uniformément sur l’en-
semble des valeurs possibles. Si le paramètre est continu, appliquer une va-
riation d’intensité proportionnelle à la température.
Soit r une variable aléatoire réelle suivant une loi uniforme sur [0, 1]. La tem-
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pérature (notée T )̊ variant de 1 à 0, les variations de cap se feront selon la formule :
Nouveau Cap = Arrondi(Ancien Cap + T˚× (r − 12)× 360) (4.16)
Au début de l’algorithme, les variations de cap sont donc équivalentes à un choix
aléatoire uniforme sur [−180,+180].
4.2.2.3.3 Choix entre les deux opérateurs de mutation
L’opérateur de mutation par interversion de segment doit être privilégié en
début d’algorithme, tandis que l’opérateur de mutation de paramètre doit être pri-
vilégié en fin d’algorithme. Pour chaque mutation, le choix entre ces deux opérateurs
est donc fait aléatoirement en prenant en compte la température. Soit r une variable
aléatoire suivant une loi uniforme sur l’intervalle [0, 1], la température décroissant
de 1 à 0 au fur et à mesure de l’avancement de l’algorithme. On choisit :
– l’opérateur de mutation par interversion si r < T̊2
– l’opérateur de mutation de paramètre si r ≥ T̊2
En début d’algorithme, les deux opérateurs de mutations sont équiprobables.
En fin d’algorithme, la probabilité d’appel de la mutation par interversion tend vers
0 tandis que la probabilité d’appel de la mutation de paramètre tend vers 1.
4.2.2.4 Doublons
Il arrive qu’apparaissent deux individus identiques. Afin d’exploiter au maxi-
mum la taille de la population, cette redondance doit être évitée au profit de la
diversité de la population. Un des deux individus est donc tout simplement muté.
Comme indiqué en 4.2.2.3.3, on choisit la mutation par interversion ou bien la mu-
tation de paramètre en fonction de la température.
4.2.2.5 Mutation des trajectoires rectilignes
Il peut également arriver qu’après évaluation par Octoper, certains individus
ne comportent aucun virage exprimé. C’est le cas quand la ligne droite initiale est
tellement longue qu’elle atteint l’altitude de fin de décollage avant le premier virage.
Cela peut aussi être une trajectoire qui est interprétée légèrement différemment par
Pathfind et Octoper, et pour laquelle un des critères d’arrêt est considéré comme
correct pour Pathfind mais ne se produit en pratique jamais dans Octoper. L’avion
continue alors en ligne droite dans l’espoir de satisfaire un jour le critère de fin de
segment. Enfin, cela peut être le cas si le critère de fin du premier segment est trop
lointain et que l’avion atteint l’altitude de fin de décollage avant d’atteindre la fin
du premier segment.
La trajectoire rectiligne a déjà été évaluée pour le calcul de la MinTargetMMD
(voir 4.1.5). La pertinence de ce phénotype est donc déjà connue. Pour des raisons de
temps de calcul, on fait en sorte de ne pas recalculer sa MMD. Cependant, même si
son phénotype ne présente pas d’intérêt, il est possible qu’un individu correspondant
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à une trajectoire rectiligne possède dans son génotype des éléments intéressants à
condition que ceux-ci puissent s’exprimer. Pour ce faire, on applique à cet individu
l’opérateur de mutation par interversion.
Cette opération permet d’économiser du temps de calcul et d’améliorer la
diversité de la population.
4.2.3 Mise en oeuvre des opérateurs
La figure 4.13 récapitule l’agencement de ces différents processus au sein de
l’algorithme génétique.
Initialisation exploratoire : Génération exploratoire d’environ la moitié de la
population, c’est-à-dire en imposant le parcours d’un sous-ensemble pertinent
des valeurs possibles pour le second segment de la trajectoire (voir 4.2.1.4).
Initialisation aléatoire : Génération d’environ la moitié de la population avec la
fonction de génération de trajectoire de Pathfind (voir 3.3.6).
Sélection de 2 individus : Sélection dans la population de deux individus afin
d’effectuer un croisement. Les individus les mieux adaptés seront favorisés
(voir 4.2.2.1.2).
Croisement : Croisement des génotypes des deux individus retenus (voir 4.2.2.1.1).
Test logique r < T̊ /2 : Choix de l’opérateur de mutation appliqué à chaque en-
fant. La mutation par interversion sera favorisée pour des températures hautes,
en début d’algorithme. La mutation de paramètre sera au contraire favorisée
en fin d’algorithme (voir 4.2.2.3.3).
Mutation Interversion : Mutation par interversion d’éléments du génotype. Cette
mutation favorise l’exploration globale de l’espace de solutions et l’expression
des gènes muets (voir 4.2.2.3.1).
Mutation Paramètre : Mutation d’un des paramètres du génotype. Cette muta-
tion permet d’affiner une solution pour tendre vers un optimum local (voir
4.2.2.3.2).
Évaluation de la MMD : Calcul de la Masse Maximale au Décollage à l’aide de
l’évaluateur A (voir 2.4.2.2).
Remplacement de deux individus : Sélection dans la population de deux indi-
vidus qui ne seront pas conservés dans la population. Les individus les moins
adaptés auront plus de chances de ne pas être conservés (voir 4.2.2.2).
Présence de doublons : Vérification permettant d’améliorer la diversité des gé-
notypes au sein de la population en évitant la présence multiple du même
individu (voir 4.2.2.4).
Présence de trajectoire rectiligne : Vérification permettant de muter les indi-
vidus dont le phénotype correspond à une trajectoire en ligne droite (voir
4.2.2.5).
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Figure 4.13 – Structure de l’algorithme génétique
La MMD de chaque nouvelle trajectoire est calculée avec l’évaluateur A avant
d’être intégrée à la population et la population est triée avant chaque sélection.
L’algorithme s’arrête après un nombre d’itérations fixées à l’avance. Ce type de
condition de fin est nécessaire pour pouvoir définir la température.
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Chapitre 5
Application du prototype à deux
modèles de terrain
Afin de valider l’algorithme implémenté et d’en évaluer les limitations, nous
l’avons appliqué d’une part à un terrain virtuel pour lequel une trajectoire optimale
est "pressentie" et d’autre part à un aéroport réel pour lequel une EOSID a précé-
demment été conçue manuellement pour une utilisation opérationnelle.
Les résultat ont été analysé en termes de masse obtenue et de complexité de
la trajectoire.
5.1 Application à un terrain virtuel
5.1.1 Principe de construction du terrain
L’utilité d’un terrain de test virtuel est de tester l’algorithme sur un problème
dont on connaît a priori la solution optimale. Il est difficile de proposer un problème
non trivial dont on puisse deviner la trajectoire optimale en termes de critère mixte.
Cependant, il est assez facile de proposer un problème pour lequel la trajectoire mi-
nimisant le survol des obstacles est connu avec précision sans être trivial. Comme il y
a une corrélation forte entre les obstacles survolés et la valeur de la masse maximale
au décollage, on suppose que si les obstacles sont suffisamment limitatifs, la solu-
tion optimale au sens du critère mixte aura un phénotype proche de la trajectoire
optimale au sens du survol des obstacles.
Pour construire ce modèle de terrain, on commence par fixer la trajectoire op-
timale au sens du survol des obstacles, puis on construit un relief qui s’élève de part
et d’autre de cette trajectoire. L’objectif est que la trajectoire optimale soit placée
précisément dans une vallée où le relief est peu limitant. La vallée doit cependant
être assez profonde et ses versants assez abrupts pour qu’une trajectoire s’écartant
du centre de la vallée survole un relief limitatif et soit pénalisée en termes de MMD.
163
5.1. APPLICATION À UN TERRAIN VIRTUEL
Pour ce faire, des navaids ont été placées de façon à ce que la trajectoire op-
timale au sens du survol des obstacles puisse être définie par une suite d’actions de
type FlyNavTrack ou DirToNav.
Dans notre cas, la trajectoire minimisant le survol des obstacles a été définie




Segment 1 Fly Track 90̊
from navaid 1
Pas de virage End at radial 30̊
from navaid 3
Segment 2 Fly Track 140̊
from navaid 2
Droite 15̊ End at radial 210̊
from navaid 4
Segment 3 Fly Track 90̊
from navaid 3
Gauche 15̊ Pas de critère de fin
Les angles de gîte utilisés pour les deux virages ne sont pas précisés, mais la
largeur de la vallée est calculée de façon à ce que l’utilisation d’un angle de gîte de
15̊ permette de rester suffisamment près de l’axe central de la vallée. Cela permet
d’éviter de survoler les versants de la vallée, ce qui serait susceptible d’introduire
des obstacles limitatifs.








Figure 5.1 – MNT généré et trajectoire optimale
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5.1.2 Trajectoire optimale obtenue
L’individu optimal obtenu à l’issue de l’optimisation génétique présente le co-




Segment 1 Fly Heading 90̊ Pas de virage End at radial 28̊
from navaid 3
Segment 2 Fly Track 135̊
from navaid 2
Droite 10̊ Pas de critère de fin









Figure 5.2 – Optimum trouvé par l’algorithme
Cette optimisation a été faite sur 200 itérations, avec une population de 80
individus, ce qui implique des temps de calcul de l’ordre de 3 heures sur un serveur
Unix de moyenne performance.
Le génotype et le phénotype de cet individu ressemblent à ceux de l’optimal
attendu. La masse renvoyée par Octopus est de 71.572 tonnes, ce qui correspond à
la MMDSO (Masse Maximale au Décollage Sans Obstacles) de la piste. Plusieurs
différences sont néanmoins observables :
– On se heurte à la limitation de longueur imposée par Octoper : la trajectoire
ne peut pas comporter plus de 1000 points de calcul, ce qui implique qu’il
n’est pas possible d’effectuer le deuxième virage permettant de suivre le
troisième segment de la vallée. Cependant, la trajectoire proposée semble
constituer un début de trajectoire pertinent : arrivé aux 1000 points, on peut
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envisager soit de continuer tout droit, car l’avion peut avoir déjà atteint
une hauteur suffisante pour sortir de la vallée, soit d’effectuer un second
virage pour suivre le troisième segment de la vallée. La première solution
sera utilisée si les obstacles ne sont plus limitatifs. La deuxième solution
sera utilisée dans le cas contraire, sachant que l’ajout d’un virage entraînera
une augmentation de la complexité de la trajectoire et ne sera donc pertinent
que s’il permet d’améliorer la MMD.
– L’algorithme a convergé vers une solution qui est un compromis entre MMD
et complexité. Pour ce faire, le deuxième segment est un Fly Navaid Track
avec un radial de 135̊ au lieu de 140̊ pour la trajectoire de construction
du MNT. Cela permet de réduire de 5̊ l’amplitude du virage, ce qui a un
impact immédiat sur la mesure de la complexité de la trajectoire.
– L’angle de gîte utilisé pour le premier virage est de 10̊ . Effectuer ce virage
avec un angle de gîte plus faible n’aurait pas pénalisé la MMD, mais aurait
amélioré le critère de complexité.
5.1.3 Convergence de l’algorithme
On s’intéresse également à la vitesse de convergence de l’algorithme. La figure
5.3 représente l’évolution du critère mixte pour :
– le meilleur individu de la population (en vert),
– la moyenne de la population (en bleu, avec l’écart type tracé de part et
d’autre en pointillés),
– le meilleur individu trouvé par un algorithme d’optimisation aléatoire.























Figure 5.3 – Convergence du critère mixte
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L’algorithme aléatoire consiste à générer aléatoirement des trajectoires, sans
tenir compte des individus précédemment générés. La comparaison avec cet algo-
rithme permet de montrer que les mécanismes mis en œuvre dans l’algorithme gé-
nétique accélèrent la vitesse d’optimisation de la population.
Le critère mixte évolue par paliers successifs, de 51.7 tonnes à 71.5 tonnes
(pour un Airbus A320). La masse sature après le 7ème nouvel optimum, c’est-à-
dire qu’il n’est pas possible d’obtenir un individu présentant une MMD plus élevée.
Cependant, à MMD constante, la composante du critère mixte liée à la complexité
de la trajectoire continue de progresser entre la 120ème et la 200ème itération comme
le montre la figure 5.4.































Figure 5.4 – Convergence en deux temps du critère mixte et de la complexité de
la trajectoire
À partir de la 120ème itération, on peut donc considérer que l’algorithme passe
en mode d’optimisation de la complexité de la trajectoire à MMD fixée.
5.1.4 Efficacité de l’algorithme génétique
Malgré la difficulté pour Octoper d’évaluer des trajectoires trop longues, l’algo-
rithme d’optimisation a réussi à trouver une trajectoire suivant la forme de la vallée.
Par ailleurs la solution proposée par l’algorithme génétique permet d’atteindre une
masse au décollage qui ne soit pas limitée par les obstacles.
Cependant, la solution trouvée est sous-optimale. Un angle de gîte de 5̊ per-
mettrait, en amorçant le virage plus tôt, de conserver la même MMD tout en rédui-
sant la complexité de la trajectoire. Dans ce cas précis, l’augmentation du nombre
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d’itérations ou l’utilisation d’un post-traitement basé sur une méthode d’optimisa-
tion locale permettrait probablement d’affiner ces éléments.
5.2 Application à un aéroport réel
Dans un second temps, il nous a semblé intéressant de comparer la méthode
manuelle et la méthode automatique de conception d’EOSID. Pour cela, nous avons
utilisé une EOSID existante, conçue pour la piste 004 de l’aéroport de Medelin, en
Colombie.
Cet aéroport est situé dans une zone montagneuse et la compagnie TACA Air-
lines était confrontée aux limitations de masse dues au relief le long de la SID. Une
EOSID a donc été conçue manuellement pour cette piste en 2008 par Airbus France,
à la demande de TACA Airlines.
A partir d’un modèle numérique de terrain représentant la même zone, l’ob-
jectif est de déterminer si la méthode automatique parvient à trouver une solution
équivalente en termes d’allure globale, de MMD et de complexité de la trajectoire.
L’EOSID conçue manuellement sera nommée l’EOSID M. Elle a été conçue
selon le procédé décrit en 1.4.4. Elle est basée sur une carte imprimée, fournie par
la compagnie aérienne TACA Airlines, et les obstacles ont été relevés par rapport
aux lignes de niveau. La carte utilisée figure en annexe F. La conception de cette
EOSID a nécessité près d’une semaine de travail à l’ingénieur en charge de l’étude.
L’EOSID conçue automatiquement sera nommée l’EOSID A. Elle a été conçue
par l’algorithme génétique décrit au chapitre 4. Un modèle numérique de terrain de
l’aéroport de Medelin a été construit à partir de la carte imprimée en utilisant la
méthode décrite en annexe E. Cependant, le MNT finalement utilisé, plus précis,
provient de [29].
Cette optimisation a été faite sur 200 itérations, avec une population de 50
individus, ce qui implique des temps de calcul de l’ordre de 12 heures sur un ser-
veur Unix de moyenne performance. La différence de temps est liée au fait que cette
optimisation a bénéficié d’une évolution d’Octoper permettant de simuler des tra-
jectoires de grande longueur.
Le détail des données de terrain est fourni en annexe F.
Le point le plus élevé de ce MNT est à l’altitude géométrique de 9237 ft. L’EO-
SID sera considérée comme terminée lorsque la trajectoire nette de l’avion atteindra
cette altitude avec une marge de 50 ft, soit 9287 ft. L’altitude du point de lâcher
des freins étant de 6971 ft, l’EOSID finira à une hauteur géométrique de 2316 ft par
rapport à ce point.
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5.2.1 Procédure SID
La SID consiste en une trajectoire rectiligne dans l’axe de la piste.
25
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Figure 5.5 – Profil latéral de la SID
L’analyse du profil vertical de la SID, représenté en figure 5.6, permet de dé-
terminer les obstacles limitatifs. Il s’agit en l’occurrence du relief abrupt situé à une
distance longitudinale de 14 000 m et culminant à 1347 ft au-dessus du point de
lâcher des freins.
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d : abscisse longitudinale (m)
Figure 5.6 – Profil vertical de la SID
Dans cette figure, l’absence de courbe lorsque d est compris entre 0 et 3780
m correspond à la phase où l’avion est en accélération au sol ou à une hauteur de
moins de 35 ft.
La masse maximale au décollage sur cette SID (sans utilisation d’EOSID)
est de 68 751 kg pour un Airbus A320-233. La masse maximale au décollage sans
limitation obstacle (MMDSO) est de 78 214 kg. Il s’agit respectivement de le Min-
TargetMMD et de la MaxTargetMMD. La compagnie aérienne n’avait pas spécifié
de TargetMMD.
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5.2.2 EOSID M conçue manuellement
























































1 Fly Heading n.c. 4̊ n.c. n.c. AtRad 1 270̊
2 Direct To Nav 2 n.c. Droite 15̊ AtNav 2 n.c.
3 Fly Heading n.c. 4̊ Gauche 15̊ AtDme 2 3 Nm
4 Direct To Nav 2 n.c. Gauche 15̊ AtNav 2 n.c.
5 Fly Heading n.c. 4̊ Gauche 15̊ AtAlt n.c. 9287 ft
Figure 5.7 – Codage de l’EOSID conçue manuellement pour l’aéroport de Medelin
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Navaid Obstacle transmis à Octopus
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Figure 5.8 – Profil latéral de l’EOSID conçue manuellement
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5.2.3 EOSID A conçue automatiquement
























































1 Fly Heading n.c. 4̊ n.c. n.c. AtDme 1 1.2 Nm
2 Direct To Nav 2 n.c. Droite 15̊ AtRad 2 284̊
3 Direct To Nav 1 n.c. Gauche 20̊ AtRad 2 353̊
4 Direct To Nav 2 n.c. Gauche 20̊ AtDme 2 1.5 Nm
5 Fly Nav Track 1 227̊ Gauche 25̊ AtAlt n.c. 9287 ft
Figure 5.9 – Codage de l’EOSID conçue automatiquement pour l’aéroport de Me-
delin
Navaid Obstacle transmis à Octopus
2900270025001500 2300210019001700Altitude (m)
Figure 5.10 – Profil latéral de l’EOSID conçue automatiquement
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5.2.4 Analyse des résultats
5.2.4.1 Comparaison des obstacles survolés
Une première approche permettant de comparer approximativement les deux
EOSID consiste à étudier les obstacles survolés par chacune. La figure suivante
représente pour chacune des EOSID, le profil d’obstacles survolé, l’ensemble des
obstacles transmis à Octopus, ainsi que le profil vertical. Les abscisses longitudinales
et les hauteurs sont indiquées par rapport au point de lâcher des freins.
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d : abscisse longitudinale (m)
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Figure 5.11 – Profil vertical des deux EOSI
On remarque tout d’abord que l’EOSID M atteint la hauteur de fin de dé-
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collage en une distance plus faible que l’EOSID A. Cela est entièrement dû aux
abattements de pente induits par les virages. En effet, l’EOSID A effectue des vi-
rages plus serrés que l’EOSID M, ce qui affecte sa pente et donc potentiellement sa
MMD.
Les deux méthodes d’optimisation ont permis d’éviter les obstacles les plus
contraignants situés à une distance de 14 000 m dans l’axe de la piste. Dans les deux
cas, les obstacles limitatifs sont à présent situés au début de la trajectoire, lorsque
l’avion est encore en dessous de 250 ft et à moins de 6000 m du point de lâcher des
freins. Aucune des deux méthodes d’optimisation n’a permis de s’affranchir de ces
obstacles.
Ces obstacles survolés en dessous de 250 ft sont cependant différents d’une
EOSID à l’autre du fait des différences entre les deux traces au sol. L’EOSID A
entame sont premier virage 1.2 Nm plus tôt que l’EOSID M. Le détail des obstacles
survolés est fourni en F.4. Le fait de tourner plus tôt permet à l’EOSID A de survoler
des obstacles moins élevés, ce qui a un impact immédiat sur la masse.
5.2.4.2 Comparaison des masses maximales au décollage
La MMD obtenue pour l’EOSID M est de 73 767 kg. Celle obtenue pour
l’EOSID A est de 74 773 kg. Le tableau suivant récapitule l’ensemble des valeurs de
masses obtenues sur l’aéroport de Medelin :
Masse Maximale au Décollage sur la SID 68 751 kg
Masse Maximale au Décollage sur l’EOSID M 73 767 kg
Masse Maximale au Décollage sur l’EOSID A 74 773 kg
Masse Maximale au Décollage Sans limitation Obstacle 78 214 kg
Figure 5.12 – Masses obtenues pour les différentes trajectoires de décollage
Ces masses correspondent au valeurs trouvées par l’Évaluateur B pour le même
MNT (voir figure F.3). Le relevé manuel des obstacles sur l’EOSID M en se basant
sur la carte imprimée (voir figure F.2) fournirait une masse légèrement plus élevée
(74 263 kg) mais en éludant certains obstacles limitatifs.
En virant plut tôt, l’EOSID A offre une MMD supérieure à celle de l’EOSID
M. Le désavantage de ce virage précoce est que le point de décision V P de l’EOSID
A est situé plus tôt sur la SID ce qui augmente les risques d’avoir un conflit de masse
(voir 2.3.3) lors de la vérification de l’association SID+EOSID.
5.2.4.3 Comparaison des complexités des trajectoires
Nous avons définila complexité d’une trajectoire comme étant la somme sur
l’ensemble des virages des produits de la variation de cap et de l’angle de gîte. Pour
les EOSID M et A, les valeurs sont les suivantes :
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EOSID M
Segment ∆c φ ∆c× φ
1 0̊ n.c. 0
2 128̊ 15̊ 1920
3 128̊ 15̊ 1920
4 180̊ 15̊ 2700
5 180̊ 15̊ 2700
Complexité EOSID M 9240
EOSID A
Segment ∆c φ ∆c× φ
1 0̊ n.c. 0
2 118̊ 15̊ 1770
3 208̊ 20̊ 4160
4 180̊ 20̊ 3600
5 219̊ 6.6̊ 1445
Complexité EOSID A 10975
Figure 5.13 – Complexité des deux EOSID de Medelin
On remarque que pour le cinquième segment de l’EOSID A, l’angle de gîte re-
tenu est de 6.6̊ alors que la figure 5.9 indique un segment de type Fly Navaid Track,
avec un angle de gîte de 25̊ . Cela s’explique par le fait que l’angle de gîte spécifié
pour un segment de type Fly Navaid Track est l’inclinaison maximale permise, et
non celle effectivement utilisée. En l’occurrence, lorsque l’avion se trouve en début
du cinquième segment, à la verticale de la navaid 2 avec un cap de 86̊ , il lui est
nécessaire d’effectuer un virage relativement large pour rejoindre la Navaid Track
227 de la navaid 1. L’angle de gîte effectif est alors de 6.6̊ .
Selon la figure 5.13, l’EOSID M est environ 8% moins complexe que l’EOSID
A. Le fait que ces deux complexités soient d’un même ordre de grandeur indique
que l’algorithme d’optimisation a efficacement cherché à réduire la complexité de
l’EOSID. Cependant, si le premier virage est pertinent, les virages suivants semblent
être réalisés avec un angle de gîte inutilement élevé (20̊ ou 25̊ ) alors que l’EOSID
M réalise efficacement un hippodrome constitué de virages dont l’angle de gîte est
de 15̊ .
5.2.4.4 Notion subjective de complexité
L’algorithme donne de bons résultats par rapport à la méthode de quantifica-
tion de la complexité que nous avons proposée. Cependant, une comparaison rapide,
par un oeil humain, des instructions et des formes des traces au sol permet de re-
marquer d’autres éléments influant sur une perception subjective de la complexité
de ces deux trajectoires.
La forme de la trace au sol de l’EOSID M est plus intelligible et facilement
mémorisable : on voit clairement un virage d’évitement suivi d’un hippodrome. Au
contraire, la trace au sol de l’EOSID A présente plusieurs croisements qui rendent
un peu plus difficile sont interprétation par l’oeil humain.
Cette différence se ressent également au niveau de la quantité d’information
contenue dans le codage des EOSID. Dans l’EOSID M, tous les virages sont réalisés
avec un angle de gîte de 15̊ , tandis que pour l’EOSID A, trois valeurs différentes
sont utilisées (15̊ , 20̊ et 25̊ ).
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De même, pour l’EOSID M, toutes les lignes droites suivent un cap de 4̊ (seg-
ment de type Fly Heading) ou de 184̊ (segment réalisant un Direct To Navaid 2).
Le pilote passe donc d’une phase de vol "plein nord" à une phase de vol "plein sud".
Dans l’EOSID A, les lignes droites suivent 5 caps différents dont aucuns n’est opposé
à un autre.
Ce comptage peut être effectué pour chacune des 8 valeurs qui composent un































Types d’action 2 3 3
Navaids d’action 1 2 2
Paramètres d’action 1 2 5
Directions de virage 2 2 2
Angles de gîte 1 3 4
Types de fin 4 3 4
Navaids de fin 2 2 2
Paramètres de fin 3 5 5
Total 16 22 27
Figure 5.14 – Quantité d’information contenue dans les instructions des deux EO-
SID de Medelin
Les valeurs "n.c." ne sont pas comptabilisées dans ce tableau. Pour les para-
mètres d’action et de fin, le nombre maximum de valeurs différentes est égal au
nombre de segments qui est ici de 5.
Le nombre total de valeurs numériques différentes est significativement plus
élevé pour la trajectoire conçue automatiquement. Cela contribue également à la
rendre moins intelligible et plus difficilement mémorisable. Bien que difficilement
quantifiable, ceci peut avoir un impact important d’un point de vue opérationnel où
il convient de tout faire pour réduire le risque d’erreur humaine.
Pour améliorer l’algorithme d’optimisation, il pourrait donc être intéressant
d’utiliser une mesure de la complexité, basée non seulement sur les propriétés géo-
métriques de la trajectoire, mais aussi sur la quantité d’information présente dans
le codage de la trajectoire.
5.2.4.5 Hippodrome
L’EOSID M comporte un hippodrome autour de la navaid 2. Cet hippodrome
suit la procédure conventionnelle qui consiste, à partir du survol d’une navaid, à
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effectuer un demi-tour, à s’écarter de la navaid jusqu’à une distance prédéfinie, et
à faire un second demi-tour afin de retourner vers la navaid jusqu’à la survoler à
nouveau. L’hippodrome peut ainsi être répété aussi longtemps que nécessaire.
Lors du troisième et quatrième segment, l’EOSID A effectue également un hip-
podrome autour de la navaid 2. Cependant celui-ci ne suit pas la structure conven-
tionnelle d’une telle procédure : les deux lignes droites ne sont pas suffisamment
longues pour que l’on discerne clairement les points de début et de fin de virage.
Par ailleurs, ces deux lignes droites de cet hippodrome ne sont pas parallèles.
Enfin, le cinquième segment de l’EOSID A mène l’avion à survoler de nou-
veaux obstacles, alors qu’il aurait été possible de poursuivre les rotations autour de
l’hippodrome jusqu’à atteindre l’altitude de fin de décollage.
Il est donc intéressant de constater que l’algorithme génétique a retrouvé par
lui-même la notion d’hippodrome, mais en le présentant d’une manière moins intel-
ligible que ce qui se fait habituellement lors de procédures aériennes. L’apparition
de cet hippodrome est probablement favorisée par le faible nombre de navaids pré-
sentes sur cet aéroport, chaque navaid devenant alors un point d’attraction de la
trajectoire. Par ailleurs, cet hippodrome n’a pas été exploité au maximum puisque
l’avion le quitte après seulement une rotation.
La présence de cet hippodrome est cependant encourageante dans la mesure
où le concept n’a pas été introduit explicitement dans l’algorithme implémenté. Cela
montre la capacité de l’algorithme à retrouver par lui-même certains schémas ty-
piques des procédures aériennes. Du point de vue du temps de calcul, il pourrait être
intéressant de fournir à l’algorithme génétique la possibilité de muter un individu
pour y intégrer directement les gènes décrivant un hippodrome prêt à l’emploi.
5.2.5 Bilan de l’application à ces deux modèles de terrain
L’algorithme génétique est capable de fournir des trajectoires pertinentes en
termes de survol des obstacles et de MMD.
La maximisation d’un critère mixte basé sur la MMD et sur la complexité
permet d’obtenir des solutions d’une complexité acceptable mais, dans les temps de
calcul impartis. Une amélioration de la solution peut être obtenue par l’utilisation
d’un post-traitement d’optimisation locale ou par l’augmentation du nombre d’ité-
rations.
Enfin, la mesure de la complexité peut être améliorée afin de prendre en compte
la notion d’intelligibilité de la trajectoire par le pilote.
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Conclusion et Perspectives
L’introduction d’une EOSID dans une procédure de décollage permet de s’af-
franchir partiellement ou totalement des contraintes d’obstacles, ce qui permet d’ac-
croître la masse de l’avion au décollage. Notre méthode de conception automatisée
des EOSID réduit le travail de la personne en charge de ce processus et améliore
l’optimalité de la solution.
Les conditions préalables à cette automatisation sont d’abord la formalisa-
tion de ce problème complexe, ce qui inclut la compréhension des procédures et des
méthodes aéronautiques, la prise en compte des contraintes industrielles et la quan-
tification de certains paramètres humains, par nature difficilement quantifiables et
équivoques. Pour ce faire, nous avons créé et implémenté un critère mixte prenant
en compte à la fois la performance de la trajectoire et sa complexité.
Un module appelé Pathfind a également été développé afin de maîtriser les
contraintes géométriques intervenant lors de la manipulation de trajectoires laté-
rales. Ce module permet la génération, la manipulation et l’analyse de ces trajec-
toires de façon cohérente et pertinente. Enfin, nous avons développé un algorithme
génétique dont les opérateurs et la structure ont été adaptés aux spécificités de ce
problème. Notre méthode apporte des réponses pertinentes, en termes de masse ad-
missible au décollage et de complexité de la trajectoire, dans un temps beaucoup
plus court.
Afin d’améliorer les performances de cette méthode, de multiples perspectives
d’évolution sont envisageables. On pourait notamment :
– Compléter la mesure de la complexité en vue de réduire encore la charge de
travail du pilote.
– Compléter l’optimisation par un post-traitement d’optimisation locale afin
d’améliorer sa convergence.
– Paralléliser l’ensemble du processus afin de réduire les temps de calcul.
Toutes ces évolutions pourraient permettre de créer une panoplie d’outils ou-
vrant des perspectives intéressantes dans le domaine de l’optimisation de profil la-
téral de trajectoire.
On peut tout d’abord imaginer d’appliquer le principe de la conception auto-
matisée à d’autres procédures aéronautiques :
– les trajectoires de dégagment en cas de remise des gaz durant l’atterrissage,
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– les trajectoires de décollage tous moteurs,
– les trajectoires RNP.
Il serait également intéressant d’effectuer l’optimisation du profil latéral en
temps réel, dans le cas où les conditions du vol ne sont pas connues à l’avance, soit
en cas d’avarie en croisière, soit lors de mission militaires, soit pour le contrôle de
drones autonomes.
À plus long terme, le principe même de l’EOSID pourrait également être amé-
lioré, par exemple en utilisant pour chaque décollage plusieurs EOSID précalculées.
En cas d’avarie au décollage, la trajectoire de déroutement pourrait alors être choisie
en prenant en compte de multiples paramètres. Par exemple, en cas de panne mo-
teur, en fonction du côté où la panne survient, il peut être intéressant de favoriser les
virages dans la direction du moteur en panne. En fonction de l’orientation du vent,
il est également utile de favoriser le vol face au vent afin d’améliorer la pente. Enfin,
il est envisageable de définir plusieurs points de décision et autant de trajectoires
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Cette annexe constitue une synthèse de la mécanique du vol appliquée au dé-
collage d’un avion : le système physique est formalisé de façon à pouvoir par la suite
l’étudier avec des outils mathématiques et informatiques. À partir des principes de
la mécanique du vol et de l’étude des paramètres du décollage, on obtient les équa-
tions décrivant le comportement de l’avion durant chaque phase du décollage.
Dans un premier temps, nous allons définir le décollage et les différentes phases
qui le composent. Par la suite, nous listerons l’ensemble des phénomènes physiques
impliqués dans la description du comportement de l’avion et l’ensemble des pa-
ramètres, choisis ou exogènes, ayant un impact sur ce comportement. Enfin, nous
décrirons le mouvement de l’avion en vol équilibré longitudinal et en virage.
Davantage de précisions sur la physique du décollage sont disponibles dans les
ouvrages [30], [31], [32] et [33].
A.1 Présentation du décollage
A.1.1 Définition réglementaire du décollage
L’ensemble de la trajectoire de décollage est décomposé en deux phases. La
première phase est la phase d’accélération au sol à partir d’un point à vitesse nulle 1
jusqu’au moment où toutes les roues de l’avion ont quitté le sol. La seconde phase
est la phase d’envol où l’avion n’est plus en contact avec le sol et gagne de l’altitude.
Le décollage s’arrête à une altitude prédéfinie, généralement 1500 ft, pouvant
varier en fonction de l’aéroport et du relief.
1. ou à vitesse faible si l’avion enchaîne le décollage avec la phase de taxi. Ce n’est cependant
pas le cas réglementaire pris en compte dans le calcul de la masse.
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Figure A.1 – Profil vertical réglementaire de décollage
D’un point de vue réglementaire, on considère que la trajectoire de décollage
correspond à la trajectoire ayant pour origine le point de lâcher des freins, et pour
fin le point de passage de l’avion en configuration lisse (c’est-à-dire avec les trains et
tous les systèmes hypersustentateurs rentrés), dix minutes après le lâcher des freins.
Il est important de noter que cette trajectoire sera uniquement utilisée en
cas de panne moteur. Son usage est donc hypothétique. Pour un décollage "tous
moteurs", un autre profil vertical est utilisé, qui est optimisé en fonctions de critères
opérationnels (temps, bruits, pollution, consommation, etc.) [3][4].
A.1.2 Phases du décollage
La partie du décollage située entre 35 ft et l’altitude de fin de décollage peut
être décomposée en segments. Chaque segment correspond à un état fixe pour l’en-
semble des paramètres opérationnels. Lorsqu’au cours d’un segment un état est
évolutif, on prendra en pratique pour le calcul l’état le plus pénalisant, c’est-à-dire
celui qui pour lequel la performance de l’avion sera la plus limitée.
Toutes les altitudes de référence sont des altitudes brutes sauf mention contraire.
On appelle altitude brute l’altitude comptée à partir de la piste (point de départ du
décollage).
Initialement, l’avion est en position fixe sur l’axe de la piste de décollage en
un point qui représente le début du décollage et est appelé point de lâcher des freins
(Brake Release BR). Le pilote augmente le régime du moteur jusqu’au niveau maxi-
mal et lâche les freins : alors commence le décollage avec une phase de roulement
accéléré au sol. Lorsque la vitesse le permet, il commence sa rotation puis décolle.
La rotation se termine à une altitude de 35 ft.
À partir de 35 ft, la trajectoire de l’avion est décomposée en segments :
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– Au cours du premier segment, l’avion rentre son train d’atterrissage en ef-
fectuant une montée stabilisée (à vitesse constante).
– Le second segment commence lorsque le train est rentré. Durant ce segment,
l’avion continue la montée stabilisée à vitesse constante.
– Le troisième segment commence à une altitude définie à l’avance. C’est une
accélération en palier jusqu’à la vitesse optimale de montée, durant laquelle
on rentre les becs et volets. Le troisième segment se termine au bout du
temps maximal d’utilisation de la poussée de décollage après le lâcher des
freins. C’est la fin du décollage réglementaire.
– À la fin du troisième segment, on procède au segment final qui est une montée
stabilisée à poussée inférieure à la poussée de décollage, jusqu’à atteindre
une altitude suffisante au-dessus du relief. Cette altitude est généralement
de 1500 ft mais peut-être supérieure en cas de relief montagneux.
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Accélération au sol Envol
Figure A.2 – Décomposition en segments du profil vertical de la trajectoire de
décollage
Nous allons maintenant décrire et expliquer chacun des différents termes in-
troduits précédemment et définir pour chacune des phases (roulement, montée sta-
bilisée, palier d’accélération) les équations du mouvement de l’avion en fonction des
paramètres opérationnels.
A.2 Définition du système matériel
A.2.1 Référentiels
Nous allons définir trois référentiels différents. Tous les trois sont des trièdres
directs et peuvent être confondus dans certaines phases du vol : un trièdre terrestre
qui sera pris comme référentiel absolu, un trièdre avion et un trièdre aérodynamique.
Ces trois trièdres ont pour même origine le centre de gravité G de l’avion (que nous
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considérerons dans cette étude comme étant un solide rigide).
Trièdre terrestre (G,X0, Y0, Z0) : X0 est l’intersection entre le plan horizontal
parallèle à la surface terrestre et le plan vertical contenant la vitesse de l’avion. X0
est orienté positivement vers l’avant. Z0 est choisi vertical, normal à X0 et orienté
positivement vers le bas. Y0 complète le trièdre direct.
Trièdre avion (G,X, Y, Z) : X et Z sont dans le plan de symétrie verticale de
l’avion. X est aligné avec le fuselage, orienté positivement vers l’avant. Z est normal
à X, orienté positivement vers le ventre de l’avion. Y complète le trièdre direct.
Trièdre aérodynamique (G,Xa, Ya, Za) : Xa est porté par la vitesse aérodyna-
mique de l’avion et orienté positivement dans le sens de cette vitesse. Za est normal
à Xa, situé dans le plan de symétrie verticale de l’avion, orienté positivement vers
le ventre de l’avion. Ya complète le trièdre direct. La vitesse V considérée est la
vitesse-air (Vair = Vsol + Vvent vectoriellement).
Pour un vol longitudinal sans dérapage, nous pouvons définir la pente γ de la
trajectoire comme étant l’angle entre Xa et X0, l’incidence α comme étant l’angle
entre Xa et X et l’assiette longitudinale θ comme étant l’angle entre X et X0. Tous
ces angles sont comptés positifs dans le sens direct. De plus Y , Y0, Ya sont confondus














Figure A.3 – Référentiels utilisés
À pente et dérapage nuls, l’angle de gîte φ est défini comme étant l’angle entre
Ya et Y , compté positivement quand l’avion penche à droite. L’angle de lacet β
peut être défini à pente et gîte nuls comme étant l’angle entre Xa et X, compté
positivement quand le vent relatif vient de droite.
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Figure A.4 – Angles de gîte et de lacet
La définition de ces repères et de ces angles permet de déterminer deux équa-
tions cinématiques importantes qui nous serviront par la suite. Ces deux équations
sont :




= V sin(γ) (A.2)







Figure A.5 – Pente et incidence de l’avion
Dans tous les cas de figure, l’avion est soumis à son poids, aux forces aéro-
dynamiques et aux forces propulsives. Au début de la phase de décollage, lors de
l’accélération en roulement, il est aussi soumis à la réaction du sol. Nous allons main-
tenant détailler et mettre en équation chacune de ces forces en mettant en évidence
les paramètres dont elles dépendent.
A.2.2 Poids
Le poids est la résultante de la force de gravitation exercée par la Terre. C’est
une force que nous supposerons verticale et dirigée selon Z0. Sa norme est le pro-
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duit de la masse totale de l’avion (m) par l’accélération de pesanteur (g) que nous
supposerons invariante avec l’altitude. Les composantes de la masse de l’avion sont
décrites en B.1.
Le point d’application de la masse est le centre de gravité, barycentre des
différents éléments de l’avion. La position du centre de gravité dépend donc d’une
part de la construction de l’appareil pour la masse structurale qui est invariante, et
d’autre part de l’équipage et de l’équipement, du carburant emporté, du fret et des
passagers qui sont variables durant le vol ou d’un vol à l’autre. Il est important de
noter que la masse et la position de G varient donc au cours du vol du fait de la
diminution de la masse de carburant qui peut représenter jusqu’au tiers du poids de
l’avion au décollage. Cependant, le carburant peut être déplacé dans les différents
réservoirs de l’avion afin de contrôler la position du centre de gravité. Quoi qu’il
en soit, notre étude s’intéresse uniquement au décollage et dans ce cadre la masse
de l’avion et la position de son centre de gravité peuvent être considérées comme
constantes.
A.2.3 Forces aérodynamiques
A.2.3.1 Portance et traînée
Les forces aérodynamiques sont la résultante de la pression et des frottements
sur l’ensemble du profil de l’avion. Chacun des éléments de l’avion (ailes, fuselage,
dérive, empennage, volets, becs, trains...) contribue à cette résultante. On décom-
pose, de manière classique, la force aérodynamique en deux composantes dans le
repère aérodynamique (G,Xa, Ya, Za). La composante selon Za est la portance (Rz)
et la composante selon Xa est la traînée (Rx). Ces deux composantes dépendent de
nombreux paramètres liés à la géométrie de l’avion et à ses différents éléments, ainsi
qu’aux propriétés de l’écoulement autour du profil (vitesse, masse volumique, ...).
La portance est principalement générée par l’aile et l’empennage. Les remarques que
nous allons faire sont tirées directement des propriétés aérodynamiques de l’aile et






Figure A.6 – Résultante aérodynamique
De manière classique, on définit dans le repère aérodynamique :
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Cx et Cz, respectivement appelés coefficients de traînée et de portance, dépendent
de la forme géométrique de l’aile, du nombre de Mach M et de l’incidence du profil
(α). À Mach donné, on peut donner l’allure des courbes de Cx et Cz en fonction de
α (voir figures A.7 et A.8).
A.2.3.2 Coefficient de portance Cz
En vol en palier stabilisé (vitesse constante et pente nulle) on a, dans le repère
aérodynamique, l’équation d’équilibre : Rz = mg. Si on diminue la vitesse, il faut
augmenter l’incidence pour faire croître la portance et conserver cet équilibre. Mais
au-delà de l’incidence de décrochage, le flux d’air sur le côté supérieur de l’aile se
décolle, entraînant une brutale diminution de la portance que l’on appelle le décro-
chage.
La valeur maximale de Cz est notée Czmax et vaut environ 1.2 sur un avion de






Figure A.7 – Coefficient de portance Cz en fonction de l’incidence
A.2.3.3 Coefficient de traînée Cx
Comme le Cz, le Cx croît avec l’incidence. On note Cxmin le coefficient de traî-
née minimal qui correspond au point de portance nulle. Cxmin vaut environ 0,01
pour une incidence de -4̊ .
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Figure A.8 – Coefficient de traînée Cx en fonction de l’incidence
Le Cz et le Cx dépendant de l’incidence, il est légitime de chercher l’expression
de l’un en fonction de l’autre, les autres paramètres étant fixés. Si l’on ne considère
que l’aile comme surface portante, on a l’approximation Cx = Cx0 + kC2z où k est
une constante ne dépendant que de la géométrie de l’aile et Cx0 correspond à la
traînée du profil à portance nulle. Le second terme est ce que l’on appelle traînée
induite. C’est la traînée résultant de la portance générée.
A.2.3.4 Finesse
On définit la polaire comme la courbe donnant le Cz en fonction du Cx. On








Figure A.9 – Finesse
Le rapport Cz/Cx caractérise le rendement aérodynamique de l’aile et s’ap-
pelle la finesse. Le point sur la polaire correspondant au rapport Cz/Cx maximal
est appelé point de finesse maximale fmax. Il correspond au meilleur rendement aé-
rodynamique, mais pas nécessairement au meilleur rendement propulsif.
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A.2.3.5 Configuration hypersustentatrice
Enfin, on peut influer sur la force aérodynamique grâce aux parties portantes
mobiles de l’aile appelées hypersustentateurs. Il s’agit en particulier des becs et vo-
lets dont la position braquée augmente les qualités portantes de l’aile au détriment
de la traînée induite.
Lorsque l’on augmente l’incidence d’une aile classique jusqu’à son incidence
de décrochage (environ 15̊ ), la portance diminue à cause de l’apparition d’un phé-
nomène de décollement sur l’extrados du profil. En plaçant des becs mobiles de-
vant l’aile, on retarde l’apparition de ce décollement. La portance continue donc
d’augmenter au-delà de cette incidence. On repousse ainsi l’incidence de décrochage
jusqu’à 26 ou 27̊ ce qui augmente grandement le Czmax et élimine tout risque de
décrochage. En incidence classique, le gain de Cz est de 50 à 60% sur un Cz initial
de l’ordre de 1.
On peut aussi chercher à augmenter encore davantage l’incidence du profil de
manière à augmenter la portance en plaçant à l’arrière de l’aile des volets mobiles.
Le gain de Cz est souvent supérieur à 1 en braquage de 45̊ . Ce gain de Cz se paie
par une forte augmentation de la traînée induite. Pour ne pas risquer de décrocher
à cause de l’augmentation d’incidence créée localement, on utilise en même temps
becs et volets.
On nomme CONF la configuration correspondant à un braquage donné des
becs et volets. Au début du décollage, tous les hypersustentateurs (becs et volets)
sont sortis afin d’augmenter la portance à faible vitesse. Lorsque la vitesse augmente,
on rentre les dispositifs hypersustentateurs qui ne sont plus nécessaires et génèrent
une forte traînée. On commence par rentrer les volets qui sont les plus pénalisants
en termes de traînée. Une fois les volets rentrés, on peut rentrer les becs qui ne sont
plus nécessaires pour éviter un décrochage (d’ailleurs ceux-ci sont moins pénalisants
au niveau de la traînée induite car ils génèrent moins de portance).
A.2.4 Forces propulsives
Dans le cas général, l’axe des moteurs n’est pas tout à fait aligné avec l’axe
du fuselage. Les moteurs sont calés avec un léger angle $, souvent positif, ce qui
signifie qu’une partie de la poussée est orientée vers le haut de l’avion. L’expression
de la poussée dans le repère aérodynamique est :
−→
F =
 F cos(α +$)0
−F sin(α +$)
 (A.4)
La poussée dépend évidemment de la position de la manette des gaz mais
aussi de la température extérieure, de l’humidité, de l’altitude et du Mach de vol.
La poussée est une fonction décroissante de la température et de l’altitude et est
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une fonction légèrement décroissante de l’humidité.
On peut tracer le diagramme de la poussée F fournie en fonction de la vitesse,
tous les autres paramètres étant fixés (voir figure A.10). On obtient alors, dans le cas
général pour des turbo-réacteurs, une courbe globalement décroissante, découpée en
trois parties, présentant un léger rehaussement sur la partie centrale. Ce rehausse-
ment est essentiellement dû à la façon dont le système de gestion de la puissance




Figure A.10 – Poussée moteur en fonction de la vitesse
On peut aussi tracer le graphe représentant la poussée nécessaire Fn pour
maintenir l’avion en palier stabilisé en fonction de la vitesse, représenté sur la figure







Figure A.11 – Poussée moteur nécessaire pour maintenir l’avion en palier, en fonc-
tion de la vitesse
On peut définir le point correspondant au minimum du rapport Fn/V comme
le point correspondant au rayon d’action maximalMR (Maximum Range). On peut
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sur ce même graphe représenter les points de finesse maximale et de Czmax. À Czmax,
la traînée est importante car la portance qui est à son maximum implique beaucoup
de traînée induite. À fmax, la traînée est minimale.
On peut maintenant tracer sur le même graphique la poussée fournie et la
poussée nécessaire pour maintenir l’avion en palier stabilisé en fonction de la vi-









Figure A.12 – Point d’équilibre de la poussée et de la vitesse
On observe alors deux points d’équilibre A et B.
Au point B, si la vitesse augmente (respectivement diminue), la poussée néces-
saire devient supérieure (respectivement inférieure) à la poussée fournie. La vitesse
rediminue (réaugmente). Le point B est donc un point d’équilibre stable appelé pre-
mier régime.
En A, si la vitesse augmente (respectivement diminue), la poussée nécessaire
devient inférieure (respectivement supérieure) à la poussée fournie. La vitesse aug-
mente (respectivement diminue) encore davantage. Le point A est un point d’équi-
libre instable appelé second régime.
A.2.5 Réaction du sol
Lors de la phase de roulement, l’avion est en contact avec le sol qui exerce
donc une réaction sur l’avion. Cette réaction se décompose en une composante Sz
normale à la piste et dirigée vers le haut (cette composante décroît jusqu’à s’annuler
pour le décollage) et une composante tangentielle Sx. On introduit le coefficient de
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rS dépend de la nature de la piste, de son état et de la vitesse de roulement,
comme on peut le voir dans le tableau suivant :
valeur de rS vitesse faible vitesse élevée
ciment 0,05 0,015
prairie 0,2 0,05
Figure A.13 – Valeurs courantes du coefficient de frottement rS
On voit donc que rS augmente lorsque la piste se détériore (dernière ligne du
tableau), et lorsque la vitesse diminue. Ces valeurs de rS sont données par un modèle
de calcul et validées par les autorités de certification après essais.
Au cours du roulement, la vitesse étant selon l’axe de la piste, Sx et Sz seront






A.2.6 Réaction à une force centripète
Si le bilan des forces sur l’avion selon l’axe Y est non nul, alors il est soumis
à une accélération latérale normale à sa vitesse. Cela implique que l’avion est en
virage. Si le module de la vitesse est constant, et que l’on considère le rayon de














Figure A.14 – Réaction à une force centripète
A.2.7 Accélérations
Nous venons de définir l’ensemble des forces auxquelles est soumis l’avion au
cours du décollage. Nous avons exprimé ces forces dans le repère aérodynamique
qui est le mieux adapté à l’étude qui va suivre. Il nous faut donc maintenant, pour
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pouvoir écrire les équations de la mécanique du vol, déterminer l’accélération −→Γ
exprimée dans le repère aérodynamique qui est un référentiel relatif. En faisant ap-
paraître la vitesse de variation de la pente : dγ
dt










A.3 Choix des paramètres
Nous venons de voir que l’expression donnée pour les forces agissant sur l’avion
au cours du décollage dépend de différents paramètres liés aux conditions atmosphé-
riques (température, humidité, ...), à la piste (état, coefficient de frottement, ...), à
l’avion (position des hypersustentateurs, position de la manette des gaz, ...), ou au
vol (vitesse, masse, pente, altitude). Ces différents paramètres sont définis ci-dessous.
A.3.1 Atmosphère Standard
On définit une atmosphère standard ou ISA (International Standard Atmos-
phere) par les conventions suivantes :
– L’air est supposé être un gaz parfait. En particulier, l’équation d’état des
gaz parfaits est vérifiée : p = ρrT où p est la pression statique, ρ est la masse
volumique, T est la température statique et r la constante spécifique de l’air








– L’équation de Laplace donnant la loi de variation de la pression p en fonction
de la variation de l’altitude H est vérifiée :
dp = −ρgdH
– On se donne un état standard (p0, ρ0, T0) correspondant à l’altitude au
niveau de la mer :
H = 0m, T0 = 288, 15K, p0 = 101325Pa, ρ0 = 1, 225kg/m3
– On se donne enfin une loi de variation de la température en fonction de
l’altitude :
H ∈ [0m, 11000m]⇒ dT/dH = −6, 5K/1000m
H ∈ [11000m, 20000m]⇒ dT/dH = 0K/m
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À partir des hypothèses précédentes (équation d’état des gaz parfaits, loi de
Laplace, variation standard de T en fonction de H), on trouve facilement par inté-
gration la loi de variation de la pression en fonction de l’altitude (H = f(p)) , sous
l’hypothèse que l’air entre l’altitude 0 et l’altitude H est à l’état standard :
dp = −ρgdH








T = T (H)
(A.9)
À une pression donnée et lue sur un baromètre, on peut définir une altitude
appelée altitude-pression (l’altitude mesurée grâce à la pression) notée Zp. Cette
altitude ne correspond pas à l’altitude réelle ou géocentrique car Zp est associée à
l’atmosphère standard précédemment définie.
L’utilisation de la normalisation ISA permet de considérer les paramètres mé-
téorologiques et de définir un point de référence pour l’ensemble des calculs.
A.3.2 États de piste
Comme nous l’avons vu en A.2.5, l’état de la piste est aussi un paramètre
important du décollage puisqu’il joue grandement sur le coefficient de frottement rs
lors de l’accélération mais aussi sur la possibilité de freinage de l’avion (adhérence
à la piste). On prend en compte dans l’état de la piste non seulement sa nature
(gazon, ciment, goudron, asphalte, ...) mais aussi son état vis-à-vis des conditions
climatiques (mouillée, inondée, enneigée, ...).
La quantification de l’état de la piste est très réglementée, notamment en ce
qui concerne les conditions climatiques. On définit ainsi deux états de piste : "piste
mouillée" ou "piste contaminée" suivant l’importance de l’intempérie. La figure A.15
montre comment un état de piste précis est classé dans l’une des deux catégories en
fonction de l’épaisseur de l’élément mouillant sur la piste :
Piste mouillée Piste contaminée
Eau < 3 mm 3 à 13 mm
Slush (neige fondue) <2 mm 2 à 13 mm
Neige mouillée < 4 mm 4 à 25 mm
Neige poudreuse < 15 mm 15 à 51 mm
Neige compacte Toutes épaisseurs
Figure A.15 – Classement réglementaire des états de piste
Dans tous les cas d’intempérie n’entrant pas dans le cadre de ce tableau (par
exemple en cas de couche de neige poudreuse de plus de 51mm), le décollage est
interdit.
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A.3.3 Position des manettes des gaz
Comme pour les configurations aérodynamiques, la position des manettes des
gaz prend un nombre fini de valeurs correspondant aux différentes situations pos-
sibles. Nous allons énumérer dans l’ordre décroissant de poussée ces positions de
manette.
La position Maxi-décollage (Takeoff Thrust TOT ) est la position de poussée
maximale utilisée lors du décollage. Les règlements JAA (européen) et FAA (amé-
ricain) imposent que cette position ne soit pas utilisée durant plus de 10 minutes
par décollage à cause du risque de dégradation irréversible du moteur. Cette durée
marque la fin de la trajectoire de décollage. Ces régimes correspondent à environ
100% de la poussée disponible des moteurs.
La position Maxi-continue (Maximum Continuous ThrustMCT ) correspond à
la position adoptée lors d’une montée stabilisée avec panne moteur (le ou les moteurs
restants doivent avoir une poussée supérieure au cas sans panne moteur pour tenir
la trajectoire). C’est aussi la position adoptée à la place de la TOT , lors du décollage
à poussée réduite. Cette position correspond à un niveau de poussée d’environ 75%
de la poussée maxi-décollage.
La position Maxi-montée (Maximum Climb Thrust MCL) correspond à la
position adoptée lors d’une montée stabilisée sans panne moteur. Elle correspond à
environ 50% de la poussée maxi-décollage.
La position Maxi-croisière (Max-Cruise MC) est la position adoptée en croi-
sière.
La position Réduit-vol (Flight Idle Thrust ou FIT ) est la position adoptée en
phase d’approche. Elle est calculée de manière à permettre la remise des gaz en un
temps satisfaisant du point de vue de la sécurité (temps dû à l’inertie des moteurs
par exemple). En général, elle correspond à un niveau de poussée d’environ 15% de
la poussée maxi-décollage.
La position Réduit-sol (Ground Idle Thrust ou GIT ) est la position adoptée
au sol lorsque l’avion est à l’arrêt sur la piste avant le décollage.
La position Reverse ouvre les inverseurs de poussée qui améliorent la décélé-
ration de l’avion. On dispose de deux positions différentes : d’une part une position
Réduit-inverse correspondant à un niveau de poussée inverse égal à environ 15% de
la poussée TOT , orienté vers l’arrière de l’avion et d’autre part, une position Maxi-
reverse équivalente à 75% de la poussée maxi-décollage. Cette dernière ne peut être
utilisée qu’à faible vitesse.
Le décollage commence en régime TOT , puis après le temps réglementaire
maximal de 10 minutes, l’avion passe en régime MCT . Comme la masse effective
de l’avion est souvent inférieure à la masse maximale au décollage (MMD), il est
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possible dans certains cas de décoller avec un régime inférieur au régime TOT . Cela
permet d’ajuster la poussée à la masse réelle de l’avion afin d’augmenter la durée de
vie et la fiabilité des moteurs. Ces régimes sont appelés Flexible TOT ou Derated
TOT.
A.3.4 Configurations aérodynamiques
Comme nous l’avons vu en A.2.3, on appelle configuration aérodynamique la
position des différentes parties mobiles portantes qui sont généralement les becs
et les volets. Ces parties apportent une portance supplémentaire en augmentant
localement l’incidence du profil et sont appelées dispositifs hypersustentateurs. La
portance supplémentaire est payée en traînée induite. Pour les cas de calculs de cette
étude, on ne considère qu’un nombre limité de configurations différentes correspon-
dant à des moments différents du décollage.
Les avions Airbus sont équipés à la fois de becs et de volets. Le pilote dispose
d’un certain nombre de crans qui correspondent à des configurations aérodynamiques
très précises dépendant du type de l’avion (A320, A340, etc.). Ainsi, pour l’A320
(voir figure A.16), il existe par exemple une configuration notée 1 qui correspond à
une configuration aérodynamique 18/0, soit un braquage de 18̊ pour les becs et de
0̊ pour les volets. Cette configuration est utilisée lors de la rentrée des volets, avant
la rentrée des becs.
En configuration 1, seuls les becs sont sortis. À partir de la configuration 1+F
(F pour Flaps), les becs et les volets sont utilisés.
CONF Angles desbecs et volets Utilisation
0 0/0 Croisière
1 18/0 Rentrée des becs après celle des volets
1+F 18/10 Décollage piste longue
2 22/16 Décollage / Approche
3 22/20 Décollage sur piste courte / Approche-atterrissage
FULL 27/35 Atterrissage
Figure A.16 – Configurations hypersustentatrices (CONF) sur un avion Airbus
A320
Lorsque l’approche de l’atterrissage se fait en configuration 2, l’atterrissage se
fait en configuration 3. Lorsque l’approche de l’atterrissage se fait en configuration 3,
l’atterrissage se fait en configuration FULL. Pour l’A340, les configurations prévues
sont différentes et on a le tableau suivant :
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CONF Angles desbecs et volets Utilisation
0 0/0 Croisière
1 20/0 Rentrée des becs après celle des volets
1+F 20/17 Décollage piste longue
2 23/22 Décollage / Approche
3 23/26 Décollage sur piste courte / Approche-atterrissage
FULL 23/32 Atterrissage
Figure A.17 – Configurations hypersustentatrices (CONF) sur un avion Airbus
A340
Dans les deux cas, le décollage commence en position 1+F, 2 ou 3, puis passe
par tous les états intermédiaires jusqu’à finir en position lisse 0.
A.3.5 Vitesses
On considère en aéronautique plusieurs définitions de la vitesse de l’avion, en
fonction de l’utilisation que l’on veut en faire.
Certaines vitesses ainsi définies ont un réel sens physique. Ainsi la True Ground
Speed (TGS) est la vitesse par rapport au sol. Elle diffère de la True Air Speed
(TAS), la vitesse par rapport à l’air, à cause de la vitesse relative de l’air par
rapport au sol. Pour quantifier les propriétés aérodynamiques de l’avion (portance,
traînée, ...), ou chaque fois que l’avion est considéré dans un écoulement fluide, on
utilise la TAS. Elle se mesure par l’intermédiaire de la pression totale et statique.
En subsonique, la formule de Saint-Venant s’applique :
p− p0
p0
= (1 + 0.2M2)3.5 − 1 (A.10)
où p est la pression totale (somme des pressions dynamique et statique), et p0 est
la pression statique, c’est-à-dire la pression mesurée par un capteur se déplaçant à
la même vitesse que le fluide. p− p0 est donc la pression dynamique qui représente
l’énergie d’un fluide en mouvement.




401, 8T M (A.11)
Malheureusement, ces mesures sont délicates, leur validité dépend d’un éta-
lonnage aussi précis que fragile. On appelle l’Indicated Air Speed (IAS) la vitesse
qui est indiquée par l’appareil de mesure et qui est entachée d’erreurs. Via des cor-
rections sur ces mesures, on calcule la Conventional Air Speed (CAS) à partir des
conditions standard ; c’est la vitesse obtenue par les formules précédentes, à partir
de la mesure de p mais en considérant les autres valeurs en atmosphère standard.
On a donc en subsonique :
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Dans le cas d’un écoulement isentropique (adiabatique et réversible par exemple)
ce qui est le cas d’un écoulement à vitesse subsonique, la formule de Saint-Venant















Par la suite, on utilisera surtout les notions de TGS, TAS et CAS. Il s’agit
de vitesses exactes, et non de vitesses mesurées.
A.4 Équations du mouvement en vol longitudinal
Nous allons maintenant, pour chacune des phases du décollage, faire le bilan
des forces introduites en A.2 pour établir les équations du mouvement à partir du
principe fondamental de la dynamique. Nous discuterons ensuite de l’influence im-
médiate des paramètres précédemment définis sur l’ensemble des variables, solutions


















Décollage réglementaire (10 minutes)
BR V1 VLOF V2VR




Figure A.18 – Synthèse des différentes phases du profil vertical
A.4.1 Phase d’accélération au sol
Au cours du roulement, l’avion est soumis à son poids, aux forces aérodyna-
miques, aux forces de propulsion et à la réaction du sol. La phase de roulement se
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passe évidemment au sol, donc la vitesse est parallèle à la piste. Cette piste a une












Figure A.19 – Les différents repères pendant le roulement
La pente de la piste γp est toujours comprise entre ±2% (elle est négative dans
le cas de la figure). C’est l’angle entre la vitesse et l’horizontale, donc l’angle entre
Xa et X0. L’incidence α est l’angle entre Xa et X. On a alors l’équation du mouve-





























On a de plus Sx = rSSz par définition de rS (voir A.2.5). Finalement, après
élimination des réactions du sol, il ne reste plus qu’une équation :
Γx = Fm (cos(α +$) + rS sin(α +$))
−ρSV 22m (Cx − rS.Cz)− g(sin(γp) + rS cos(γp))
(A.17)
On peut maintenant étudier l’influence de chaque paramètre sur l’accélération.
rs étant nettement inférieur à 1, une pente de piste négative améliore l’accé-
lération de l’avion. L’équation précédente montre également qu’une diminution de
rS entraîne une augmentation de l’accélération, les deux premiers termes étant do-
minants par rapport au dernier. Par ailleurs, la variation du calage moteur $ a peu
d’influence sur l’accélération.
On cherche maintenant à intégrer l’équation du mouvement de départ pour
trouver une expression de la vitesse au cours du mouvement. Soit l’équation à ré-
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Une fois la loi de pilotage parfaitement définie : α = fα(V ), l’accélération n’est














sin(γp) + rS cos(γp)
) (A.19)
A.4.1.1 Rotation Sol
La sustentation vient juste d’être assurée. On peut considérer que l’avion n’est
plus en contact avec le sol (−→R = −→0 ) mais que sa vitesse est toujours selon la pente
de la piste. Ce moment correspond au début de la rotation de l’avion. On peut alors
reprendre l’équation de sustentation (projection sur Za) précédente en enlevant la
réaction du sol. On a :
−F sin(α +$)− 12ρSV
2
LOFCz +mg cos(γp) = 0 (A.20)
On note VLOF la vitesse de décollage (lift off) qui jouera un grand rôle dans
la suite. C’est la vitesse à laquelle l’avion quitte tout juste le sol, la sustentation
venant tout juste d’être assurée. Nous allons chercher l’influence des paramètres sur








On suppose que les angles sont suffisamment faibles pour considérer que α =
sin(α) et cos(γ) = 1. Pour les avions de transport, la poussée alaire (F/S) est faible
devant la charge alaire (mg/S). On peut alors négliger ce terme et décrire l’influence
des paramètres restants.
VLOF est une vitesse aérodynamique. On a vectoriellement : Vair = Vsol+Vvent.
Dans le cas où le vent est de face, on obtient en norme : Vsol = Vair − Vvent. La
présence d’un vent de face diminue donc la vitesse sol nécessaire au décollage, ce qui
est bénéfique. En effet, la vitesse-air que l’on gagne grâce au vent est autant que les
moteurs n’ont pas à fournir en vitesse-sol.
Enfin, lorsque l’altitude ou la température augmente, ρ diminue. La vitesse de
décollage augmente donc avec l’altitude et la température.
La vitesse de décollage est une fonction croissante de la charge alaire. Aux
alentours de $ = 0, cette vitesse est également croissante en fonction du calage
des moteurs. En effet, il peut être intéressant de mettre un léger calage positif pour
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introduire une portance supplémentaire. C’est d’ailleurs le cas tout au long du vol.
L’expression de VLOF montre que l’on a intérêt à augmenter le Cz du profil. On
va donc, pour diminuer la vitesse de décollage, utiliser les hypersustentateurs. Mais
l’augmentation du Cz par l’utilisation des hypersustentateurs pose deux problèmes.
D’abord, l’utilisation de ces hypersustentateurs, et particulièrement des volets, crée
une importante traînée induite ce qui est nuisible à la pente de montée, comme nous
le verrons plus loin. Il existe des pentes minimales à respecter en montée ce qui
limite l’utilisation des hypersustentateurs. De plus, lorsque l’on augmente le Cz, on
risque de se rapprocher du Czmax ce qui est néfaste à la sécurité (V devenant proche
de la vitesse de décrochage Vs). On impose donc une marge réglementaire :
Cz ≤ Czmax/1.44 (A.22)
A.4.2 Phase d’envol
Au cours de la phase d’envol, l’avion n’est plus en contact avec le sol. Il n’est
donc plus soumis à la réaction du sol S. Nous allons distinguer trois moments diffé-
rents lors de cette phase d’envol :
– la rotation air,
– la montée stabilisée,
– le palier d’accélération.
A.4.2.1 Rotation Air
Cette phase est à la fois importante et difficile à évaluer correctement à cause
du grand domaine de variation de la pente et de la vitesse. Elle correspond à la
phase qui sépare le décollage de la montée stabilisée. Pendant cette phase, l’effet de
sol intervient et ne peut être négligé. Les formules ne pourront être utilisées qu’avec
une vérification postérieure de la validité des hypothèses.
L’avion est toujours soumis à la pesanteur, aux forces aérodynamiques et aux
forces propulsives. Dans le repère aérodynamique, on a les équations d’équilibre
correspondant aux équations générales de la mécanique du vol :
mdV
dt
= F cos(α)−Rx −mg sin(γ)
mV dγ
dt
= F sin(α)−Rz −mg cos(γ)
(A.23)
Ces équations ne sont pas intégrables analytiquement sans se soumettre à un
certain nombre d’hypothèses simplificatrices.
A.4.2.2 Montée stabilisée
La phase suivante correspond à la montée stabilisée à vitesse V2 constante.
L’avion est alors soumis à son poids, aux forces aérodynamiques et aux forces de
propulsion. On va chercher à optimiser la pente de la montée. Cette montée peut
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être considérée comme une suite d’états d’équilibre.
Compte tenu de l’expression des différentes forces auxquelles est soumis l’avion
dans le référentiel aérodynamique, on rappelle les conditions d’équilibre :
F cos(α)−mg sin(γ)− 12ρSV
2Cx = 0
−F sin(α) +mg cos(γ)− 12ρSV
2Cz = 0
(A.24)
La première équation est l’équation de propulsion et la seconde est l’équation
de sustentation. Leur étude générale en vue de l’obtention de la pente et de la vi-
tesse est très délicate même en supposant la pente et la vitesse constantes. En effet,
l’incidence intervient à de nombreux niveaux (directement par le sinus et le cosinus
ou indirectement par le Cx et le Cz qui en dépendent) ce qui empêche de découpler
les équations.
On cherche tout de même à étudier l’influence des différents paramètres de
manière simple. Nous allons donc faire une série d’hypothèses visant à la résolution
rapide du système précédent.
On suppose que la pente est assez faible pour pouvoir faire un développement
au premier ordre en zéro du cosinus et du sinus. On suppose, de plus, que l’incidence
est nulle ou négligeable. On obtient :











On voit donc que pour optimiser la pente de montée, il faut se placer au point de fi-
nesse maximale que nous avons déjà défini en A.2.3.4. Ce point de finesse maximale
ne correspond pas au point de Czmax. L’utilisation excessive des systèmes hyper-
sustentateurs n’est pas nécessairement le meilleur moyen d’obtenir une forte pente.
Le but du palier d’accélération est alors de faire la transition entre la première
montée stabilisée (phase à faible vitesse où la portance est assurée par les hypersus-
tentateurs) et la deuxième montée stabilisée (phase réalisée à la vitesse de montée
optimale).
A.4.2.3 Palier d’accélération
Pendant la phase correspondant au palier accéléré, la pente est nulle. On est
alors dans le cas décrit par la figure A.20.
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Figure A.20 – Palier d’accélération
L’équation du mouvement devient :
F cos(α)− 12ρSV
2Cx = mdVdt
mg − F sin(α)− 12ρSV
2Cz = 0
(A.27)
Cette phase est donc caractérisée par une vitesse et une accélération. La
deuxième équation donne une relation entre la vitesse et l’incidence car Cz = Cz(α).
Si on reporte dans la première équation l’expression α = f(V ), considérant par
ailleurs que Cx = Cx(α), on trouve une relation de la forme : dV/dt = f(V ) qui est
une équation différentielle à variables séparables. Elle est donc facilement intégrable
et nous permet de trouver la variation de vitesse et donc l’accélération au cours de
cette phase.
Même si la détermination des caractéristiques de cette phase est théorique-
ment facile, il est difficile de dire quelle va être l’influence de chaque paramètre sur
la valeur finale de l’accélération ou de la vitesse. Seuls certains paramètres ont une
influence triviale (m, F/m, ...).
A.4.3 Phase d’accélération-arrêt
En cas de problème au décollage (panne moteur, panne système, ...) et dans
certaines conditions réglementaires, le décollage peut être interrompu avant l’envol.
Ce type de décollage est appelé accélération-arrêt. On a en effet une accélération
jusqu’à l’identification de la panne, puis une décélération jusqu’à l’arrêt. Cette dé-
célération se fait grâce aux freins, aux inverseurs de poussée, parfois même aux
parachutes de secours ou à des barrières-câbles. L’efficacité des freins dépend du
poids de l’avion mais aussi de l’état de la piste caractérisé par un coefficient d’adhé-
rence.
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A.5 Vol en virage
A.5.1 Virage sans dérapage
Par "virage sans dérapage" on entend que le vecteur vitesse reste aligné avec
l’axe du fuselage. Pour mettre l’avion en virage, le pilote agit sur l’angle de gîte φ
(représenté sur la figure A.21), de façon à pencher l’avion sur le côté, ce qui permet














Figure A.21 – Force centrifuge en virage
En faisant le bilan des forces dans le plan (G, Ya, Za), on obtient :{
Rz sin(φ) = mV
2
R
Rz cos(φ)−mg = 0
(A.28)





A.5.2 Abattement de pente pour un virage sans dérapage
En A.4.2.2, nous avons calculé la pente de l’avion en faisant le bilan des forces










Pour un avion en virage, la composante efficace de la portance est 12ρSV
2Cz cos(φ)
et on obtient les équations d’équilibre suivantes dans le repère avion :
F −Rx −mg sin(γφ) = 0
Rz cos(φ)−mg cos(γφ) = 0
(A.31)
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On est sous l’hypothèse que γ est suffisamment faible pour pouvoir considérer








Ces valeurs de pente sont théoriques. Des abaques, plus précis, existent et per-
mettent d’évaluer l’abattement de pente en fonction de l’angle de gîte et de la valeur
kVs qui est le rapport entre la vitesse de l’avion et sa vitesse de décrochage. La JAA
(Joint Aviation Authorities) stipule que :
AMC OPS 1.495
The Aeroplane Flight Manual generally provides a climb gradient decrement
for a 15̊ bank turn. For bank angles of less than 15̊ , a proportionate amount
should be applied, unless the manufacturer or Aeroplane Flight Manual has
provided other data.
L’abattement de pente γ − γφ en fonction de l’angle de gîte (bank angle) est
fourni par le constructeur sous forme d’abaque :
Figure A.22 – Abaque d’abattement de pente en fonction de l’angle de gîte et de
kVs
Ces abaques sont utilisés pour calculer le profil vertical d’un avion lorsque la
trajectoire de décollage comporte des virages.
A.5.3 Équilibre latéral du vol en dérapage
En cas de panne moteur, la dissymétrie de propulsion induit un moment sur
l’axe de lacet. Le pilote doit alors utiliser la gouverne de direction afin de générer
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une force Ny permettant d’équilibrer les moments. Cela entraîne également une ré-
sultante aérodynamique, notée Nx, orientée selon X. La conséquence de ceci est que
le vecteur vitesse peut ne plus être aligné avec le fuselage : l’avion est obligé de voler
"en crabe" pour conserver son cap.
On note β l’angle de lacet, c’est-à-dire l’angle entre V et Xa, compté positive-
ment lorsque le vent relatif vient de droite. On obtient alors la relation d’équilibre
des moments : ∑
i
aiFi − LNx sin(β) + LNy cos(β) = 0 (A.33)
où L est la distance entre le centre de gravité de l’avion et le point d’application
des forces Nx et Ny. Les termes Fi correspondent aux poussées de chacun des ré-
acteurs. Les termes ai sont les distances entre les axes des réacteurs et le plan
de symétrie de l’avion. Sur un quadriréacteur, selon le schéma A.23, on prendra
a1 < a2 < 0 < a3 < a4.
Par ailleurs, indépendamment de l’utilisation de la dérive, le fait que V ne soit
pas aligné avec X engendre des variations des résultantes aérodynamiques de l’avion
selon les trois axes X, Y et Z. Tout d’abord, cela implique un accroissement de la
traînée noté ∆Rx. La résultante aérodynamique totale selon X est donc Rx + ∆Rx.
Ensuite, cela crée une portance latérale induite par le fuselage. Cette portance in-
duite est notée Ry puisqu’elle est orientée selon Y .
Enfin, le vol dérapé engendre une diminution de la portance, notée ∆Rz, due
à la surface d’aile masquée par le fuselage (zone grisée sur le schéma A.23). La por-
















Figure A.23 – Équilibre latéral du vol dérapé
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En pratique, la résultante aérodynamique Ry due au fuselage est inférieure à la
force créée par le braquage de la gouverne Ny. Pour équilibrer les forces dans l’axe
Y , le pilote sera donc probablement amené à incliner l’avion vers le côté opposé
au moteur en panne, afin d’orienter une partie de la portance Rz dans la direction
opposée à Ny.
Les conditions d’équilibre ne peuvent pas être déterminées analytiquement car
on ne connaît pas avec précision les termes Ny, Ry, ∆Rz, ∆Rx et Nx en fonction de
φ et de β. En outre, il y a plus d’inconnues que d’équations : une infinité de couples
(β, φ) permettent de maintenir l’équilibre. En pratique, le pilote choisit une valeur
de β prédéterminée, appelée βtarget, qui permet d’optimiser la performance et ajuste
φ pour conserver l’équilibre. Il est possible d’effectuer ce calcul numériquement.
On peut néanmoins remarquer qu’en cas de panne moteur, à angle de gîte fixé,
le rayon de virage ne sera pas le même selon que l’on tourne du côté de la panne ou
du côté opposé. Pour le calcul précis des virages, il est donc nécessaire de connaître
le côté de la panne moteur ou de prendre en compte une marge sur la performance
de l’avion et le rayon minimal de virage atteignable.
Par ailleurs, sur un avion quadriréacteur, une panne sur l’un des moteurs ex-
térieurs entraîne un moment de lacet plus fort qu’une panne sur l’un des moteurs
intérieurs. La force de compensation Ny sur la gouverne de direction est donc égale-
ment supérieure ainsi que l’angle β et les composantes aérodynamiques ∆Rz, ∆Rx
et Nx. Tous ces facteurs, qui ralentissent l’avion, font que le cas de la panne sur un
moteur extérieur est considéré comme dimensionnant.
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Nous avons vu qu’en ce qui concerne le décollage, on peut considérer différentes
phases caractérisées par des grandeurs adaptées : pente et vitesse pour la montée
stabilisée, vitesse et accélération pour le roulement au sol, ...). Déterminer les per-
formances de l’avion reviendra donc à déterminer chacune de ces grandeurs caracté-
ristiques pour chaque segment de la trajectoire. Pour le moment, nous n’avons tenu
compte que de l’intégration des équations de la mécanique classique et de quelques
limitations liées à la physique associée au décollage (Vs, VLOF , etc.) pour détermi-
ner ces performances en fonction des paramètres opérationnels. Maintenant, nous
allons revenir sur ces différentes limitations physiques plus en détail, en vue de l’énu-
mération de l’ensemble des contraintes réglementaires et opérationnelles à prendre
en compte pour le décollage. Pour cela, nous allons introduire les grandeurs carac-
téristiques du décollage qui devront répondre à un certain nombre de contraintes
réglementaires.
Le décollage est durement réglementé pour assurer la sécurité maximale de la
manoeuvre. On impose aux performances d’appartenir à un certain domaine global
construit à partir de limitations. L’ensemble de ces limitations est regroupé dans
un livre de réglementations. Il existe plusieurs réglementations dans le monde qui
peuvent différer sur quelques points sensibles. On considère principalement la FAR
(Federal Aviation Requirements) qui est le règlement américain et la JAR (Joint
Aviation Requirements) qui est le règlement européen. Au cours de toutes ses phases
de vol, l’avion doit être capable d’obtenir des performances en accord avec ces rè-
glements. Sur chacune des phases de vol, on se place dans les conditions les plus
défavorables définies par le règlement, on calcule les performances grâce à un mo-
dèle élaboré de calcul, on réalise des essais en vol et enfin on compare les différents
résultats. S’ils sont concordants et dans le domaine de sécurité décrit par le rè-
glement, l’avion peut faire l’objet d’une certification par les organismes officiels de
certification (DGAC pour la France, LBA pour l’Allemagne, CAA pour la Grande
Bretagne, ...). L’avion est certifié avec son manuel de vol (Aircraft Flight Manual ou
AFM) qui contient le calcul certifié des performances dans chacune des phases de vol
et dans chacune des configurations prévues par le règlement et réalisables par l’avion.
Comme le calcul des performances doit prendre en compte toutes les éven-
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tualités pour garantir la sécurité en toute circonstance, il faut tenir compte d’une
éventuelle panne moteur. Ce cas est envisagé en faisant un calcul avec un moteur
en panne. Le moteur qui est ainsi supposé tomber en panne pour le calcul est choisi
comme le moteur dont la panne est la plus pénalisante au niveau des performances
(un des moteurs les plus extérieurs pour un quadri-moteur ou un trimoteur, n’im-
porte lequel pour un bimoteur). Ce moteur est appelé moteur critique. Lorsque l’on
parlera de panne moteur, ce sera toujours celui-là qui sera pris en compte dans le
calcul. Dans la pratique, lors des essais en vol, on ne coupe pas le moteur directement
pour des raisons de sécurité et de détérioration du moteur coupé en plein régime
mais on effectue une réduction importante de régime.
Il s’agit donc maintenant de définir l’ensemble des grandeurs impliquées dans
les contraintes au décollage, le moyen de les obtenir et l’influence des paramètres
opérationnels sur leur détermination en accord avec la réglementation[34][15].
Le problème final à résoudre est celui d’approcher une masse optimale qui se-
rait définie comme la masse maximale permettant de respecter toutes les contraintes
réglementaires. On définit cette masse par MMD, la Masse Maximale au Décollage.
Nous avons déjà vu en annexe A comment on définissait des performances qui
dépendaient de paramètres opérationnels (dont la masse). Nous allons maintenant
déterminer les contraintes sur ces paramètres opérationnels en énumérant l’ensemble
des contraintes associées aux grandeurs caractéristiques du décollage.
B.1 Masses caractéristiques
On distingue différentes masses caractéristiques de l’avion :
Masse à vide en sortie d’usine : Masse de la structure, des moteurs, des sys-
tèmes et des autres équipements considérés comme faisant partie intégrante
de l’avion. C’est, par définition, une masse sèche, n’incluant que les fluides en
circuits fermés (exemple : hydraulique).
Masse à vide opérationnelle : Masse à vide en sortie d’usine plus les éléments
opérationnels tels que l’équipage et ses bagages, l’huile des moteurs, les équi-
pements de secours, les produits et fluides sanitaires, l’habillage intérieur, les
sièges, les documents, etc.
Masse sèche opérationnelle : Masse totale d’un avion prêt pour un vol opéra-
tionnel, à l’exception du chargement (fret, passagers et leurs bagages) et du
carburant. C’est la masse à vide opérationnelle plus l’équipement spécifique
au vol (journaux, nourriture, etc.)
Masse Sans Carburant (MSC) : Masse sèche opérationnelle plus la masse de
l’ensemble du chargement (fret, passagers et leurs bagages).
Masse à l’atterrissage : Masse à l’atterrissage à l’aéroport d’arrivée. Elle est égale
à la masse sans carburant plus les réserves de carburant.
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Masse au décollage (MD) : Masse au décollage à l’aéroport de décollage. Elle
est égale à la masse à l’atterrissage plus le carburant nécessaire pour le vol.
Masse Maximale au Décollage (MMD) : Masse maximale qu’il est possible de
faire décoller en respectant toutes les contraintes réglementaires.
Masse Maximale au Décollage Sans Obstacles (MMDSO) : Masse maximale
théorique au décollage dans le cas où on ne tient pas compte des contraintes
obstacles. Cette valeur peut servir de borne supérieure pour l’optimisation de
la MMD.
Masse Maximale Structurale au Décollage (MMSD) : Masse maximale qu’il
est possible de faire décoller en respectant les contraintes réglementaires dans
des conditions idéales (pas d’obstacles, piste de longueur infinie avec une pente
négative, conditions météorologiques favorables etc).
Masse sans carburant = Masse sèche opérationnelle
+ chargement
Masse à l’atterrissage = Masse sèche opérationnelle
+ chargement
+ réserves de carburant
Masse au décollage = Masse sèche opérationnelle
+ chargement
+ réserves de carburant
+ carburant nécessaire pour le vol
Masse au décollage ≤ Masse maximale au décollage
La figure B.1 décrit les différentes masses de l’avion, telles que définies par la
réglementation. Les masses données à gauche sont des masses indicatives correspon-
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Figure B.1 – Masses caractéristiques - Valeurs pour un A380-800
On remarque qu’il n’est pas structurellement possible d’embarquer simultané-
ment les quantités maximales de kérosène et de passagers. En effet, on a :
MMSD (569 tonnes) < Structure + Systèmes (276 tonnes)
+ Quantité maximale de carburant (248 tonnes)
+ Quantité maximale de chargement (90 tonnes)
B.2 Vitesses caractéristiques
On peut distinguer deux catégories différentes de vitesses caractéristiques. Il
s’agit d’une part des vitesses réglementaires qui définissent des domaines de vitesses
à ne pas quitter et d’autre part des vitesses réelles qui seront effectivement adoptées
lors du décollage de l’avion.
Nous allons ici étudier ces vitesses réelles une à une, afin de définir et d’ex-
pliquer pour chacune d’entre elles les intervalles réglementaires dans lesquels elles
doivent rester. Il s’agit des vitesses suivantes (par ordre croissant) :
– la vitesse de décision V1,
– la vitesse de rotation VR,
– la vitesse de décollage VLOF (Lift Off Speed),
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– la vitesse de sécurité V2,





Seg 2 Seg 3 Seg 4Rotation
h>400 ft
BR V1 VLOF V2 VOMVR
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Accélération au sol Envol
Figure B.2 – Vitesses caractéristiques de la trajectoire de décollage
Par extension, on pourra par la suite utiliser une vitesse pour désigner l’instant
où l’avion atteint cette vitesse.
B.2.1 Vitesse de décision V1
La vitesse de décision V1 est la vitesse air-conventionnelle retenue comme
moyen de décision en cas de panne de toute nature au cours de la manoeuvre de
décollage. Il s’agit d’une vitesse, mais par extension, V1 désigne également l’instant
où l’avion atteint la vitesse V1. Si un problème mettant en cause la sécurité du vol
(panne moteur, panne système, défaut de poussée, ...) est décelé avant V1, on inter-
rompt le décollage et on entre dans le cadre de la procédure accélération-arrêt. Si
ce même problème est décelé après V1, le décollage doit être poursuivi car la vitesse
est alors trop élevée pour que l’avion puisse s’arrêter avant la fin de la piste.
Il existe un certain nombre de réglementations relatives à V1. En premier lieu,
il faut tenir compte du temps de reconnaissance de la panne. On note donc VEF la
vitesse effective de panne, c’est-à-dire la vitesse à l’instant où la panne se produit.
On considère qu’il s’écoule 1 seconde entre cet instant et la prise de décision du pi-
lote d’interrompre le décollage. Il existe alors une série d’actions menant au freinage
et à l’arrêt de l’avion le plus tôt possible. En cas de panne moteur réelle, l’avion
ne dispose plus que de N-1 moteurs à partir de VEF , sinon il dispose toujours de
N moteurs. Les deux possibilités doivent être prises en compte pour le calcul de V1
(voir B.3.3).
Il existe une autre vitesse réglementaire associée à VEF . Il s’agit de la vi-
tesse minimale de contrôle au sol ou VMCG. En cas de panne moteur ou de poussée
défectueuse sur un des moteurs, l’avion en roulement sur la piste entre dans une
configuration dissymétrique latérale génératrice de lacet. Le pilote peut alors, si la
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vitesse est suffisante pour rendre efficace la gouverne de lacet (palonnier), remettre
l’avion dans l’axe de la piste. Cette manoeuvre est réglementée et VMCG est définie
comme la vitesse minimale donnant à la commande de lacet une efficacité suffisante
pour qu’elle permette d’empêcher toute déviation latérale de plus de 30 ft (9m) sur
la piste en cas de panne moteur. On prend de manière réglementaire VEF > VMCG.
Si une panne survient avant VMCG, la vitesse est assez faible pour que l’on puisse
s’arrêter uniquement à l’aide des freins et de la commande de direction fournie par
le train avant.
En réalité, VEF est choisie de manière à être dimensionnante du point de vue
des performances de décollage. On prendra donc pour le calcul et pour les essais en
vol V1 = VEF +ε où ε est l’accroissement de vitesse entre l’instant où la vitesse est V1
moins 1 seconde et l’instant où la vitesse est V1. La durée de 1 seconde correspond au
temps de réaction du pilote. Cette valeur a été déterminée expérimentalement par
les autorités aéronautiques. L’accroissement de vitesse correspondant est de l’ordre
de 2 à 3kt (noeuds).
De plus, en cas de panne survenant à VEF et détectée à V1, l’avion doit être
capable de s’arrêter. Pour freiner, le pilote doit obligatoirement réduire le régime
moteur, utiliser les freins et, si nécessaire, les spoilers et aérofreins (réducteurs de
portance pour améliorer l’adhérence à la piste). L’utilisation des inverseurs de pous-
sée au décollage n’est autorisée qu’en cas de piste mouillée ou contaminée.
L’énergie cinétique de l’avion est alors restituée via les freins sous forme de
chaleur. Les freins ne peuvent absorber structurellement qu’un niveau limité d’éner-
gie cinétique ce qui limite la vitesse V1. On définit VMBE (Maximum Brake Energy)
comme étant la vitesse maximale au-delà de laquelle les pneus reçoivent tellement
de chaleur durant le freinage qu’ils risquent de s’enflammer. VMBE est déterminée
lors d’essais au sol. On aura ensuite la contrainte : V1 < VMBE.
B.2.2 Vitesse de rotation VR
Considérons maintenant que l’avion roule à une vitesse supérieure à V1 et
poursuit la phase d’accélération au sol (avec ou sans panne moteur) dans le but de
décoller.
On définit alors la vitesse de rotation VR qui est la vitesse à partir de laquelle
le pilote, grâce à la gouverne de profondeur, amorce la rotation et amène son avion
de l’incidence optimale de roulement à l’incidence de décollage 1. Une fois la rotation
commencée, il n’est plus possible d’interrompre le décollage. La vitesse V1 doit donc
être inférieure à VR. La vitesse VR doit respecter deux contraintes, l’une d’ordre
pratique, l’autre d’ordre réglementaire.
1. Contrairement à ce que l’on pourrait croire, VR n’est pas une vitesse angulaire.
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D’abord il faut que VR soit choisie telle que l’incidence de décollage soit obte-
nue exactement ou le plus près possible de la vitesse de décollage associée (VLOF ).
Si elle est atteinte avant VLOF , l’accélération rediminue ensuite car le Cx augmente.
Si elle est atteinte après VLOF , on augmente la vitesse de décollage.
D’autre part, il faut maintenir une certaine marge de sécurité entre VR et la
vitesse minimale de contrôle-air VMCA. Cette marge est définie de manière régle-
mentaire : VR > 1, 05VMCA. En effet, si une panne moteur intervient, l’avion entre
en configuration dissymétrique et prend une inclinaison non nulle. On remet alors
l’avion dans l’axe de la piste pour poursuivre un décollage en phase longitudinale
par les seules commandes aérodynamiques. On peut alors assurer un vol à dérapage
nul (grâce aux palonniers). VMCA est définie comme la vitesse minimale permettant
aux commandes aérodynamiques d’être suffisamment efficaces pour remettre l’avion
dans l’axe de la piste en vol à dérapage nul avec une inclinaison maximale inférieure
à 5̊ . Cette vitesse est déterminée au cours d’essais en vol avec la poussée initiale
maximale et en ralentissant rapidement le moteur critique. De plus, on considère la
masse maximale, le centrage le plus défavorable (centrage très avant pour défavoriser
les performances), et le train d’atterrissage rentré.
On impose de manière réglementaire la condition VMCA < 1, 2Vs. Elle assure
que l’avion sera pilotable si on s’approche de la vitesse de décrochage. Comme on
prendra toujours une certaine marge pour les vitesses de vol par rapport à Vs, y
compris pour VLOF , la condition VMCA < 1, 2Vs implique que l’avion sera contrô-
lable pour toutes les vitesses du domaine de vol.
B.2.3 Vitesse de décollage VLOF
On utilisera les indices N et N−1 pour désigner les vitesses se rapportant res-
pectivement aux cas tous moteurs et un moteur en panne.
Normalement, l’avion passe de l’incidence de roulement à l’incidence de vol en
même temps que sa vitesse continue d’augmenter de VR à VLOF . Ceci demande de
bonnes qualités de pilotage. Lorsque l’avion est à l’incidence de décollage et à la
vitesse de décollage, il quitte la piste pour la phase d’envol. La vitesse de décollage
VLOF est obtenue par intégration directe des équations de la mécanique. Elle est
définie initialement comme la vitesse minimale permettant à l’équation de susten-
tation d’être vérifiée (force de contact normale au sol : Rz = 0). Mais elle doit aussi
vérifier un certain nombre de contraintes liées à la sécurité.
D’une part afin que l’avion soit parfaitement contrôlable dans l’air à la vitesse
VLOF , des marges de sécurité sont prises. Dans le cas où le décollage est effectué
sans panne moteur, on impose de manière réglementaire : VLOF/N > 1, 1VMCA parce
que l’on prend en compte la possibilité de l’occurrence d’une panne moteur en-
traînant une dissymétrie. Dans le cas du décollage avec panne moteur, on prend
VLOF/N−1 > 1, 05VMCA. Le coefficient de sécurité est moins grand car on ignore le
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cas hypothétique d’une deuxième panne moteur.
D’autre part, on introduit de manière réglementaire une vitesse minimale de
décollage VMU . C’est une vitesse réglementaire liée à la géométrie de l’avion. Pour
faire diminuer la vitesse de décollage, c’est-à-dire augmenter la portance autrement
que par la vitesse, on augmente l’incidence de décollage. Malheureusement, celle-ci
est limitée par la géométrie de l’avion : il ne faut pas que la partie arrière de l’avion
touche la piste (assiette trop élevée). Par ailleurs, pour garder une trajectoire de dé-
collage rectiligne dans l’axe de la piste, on est amené dans le cas d’une configuration
dissymétrique à adopter un angle de gîte important, d’autant plus important que la
vitesse de décollage est faible (en cas de panne moteur notamment). La VMU doit
permettre une inclinaison telle qu’aucune partie latérale de l’avion (moteur, aile) ne
touche le sol lors du roulement et du décollage.
Cette vitesse minimale de décollage est déterminée, lors d’essais sans panne
moteur : VMU/N , et avec panne moteur : VMU/N−1. L’assiette étant importante (15̊
environ), la poussée se projette selon une composante négative sur Za et apporte
donc une portance supplémentaire. Cette portance supplémentaire est plus impor-
tante avec N moteurs qu’avec N − 1 moteur(s). Il faudra donc une portance supé-
rieure avec un moteur en panne que sans. Il faudra donc VMU/N−1 > VMU/N .
Par ailleurs, la réglementation impose VLOF > max(1, 05VMU/N−1, 1.1VMU/N).
De plus, la contrainte liée à VMU introduit une contrainte d’assiette qui est
équivalente dans le cas du roulement à une contrainte d’incidence. Cette contrainte
d’incidence permet de rester éloigné des conditions de décrochage. Toutefois, on
définit aussi clairement une marge de sécurité directement vis-à-vis de Vs. La régle-
mentation impose dans le cas du décollage sans panne moteur VLOF/N > 1.1Vs et
dans le cas du décollage avec panne moteur VLOF/N−1 > 1.05Vs.
Enfin, VLOF représente la vitesse maximale de roulement au sol. Elle est donc
limitée par les pneus qui ne peuvent rouler à plus d’une certaine vitesse pour des
raisons de résistance des matériaux. On définit donc Vpneus, la vitesse maximale de
roulement pour le pneu et il faudra vérifier VLOF < Vpneus.
B.2.4 Vitesse de sécurité V2
L’avion est maintenant à VLOF et la phase de montée débute. La vitesse conti-
nue d’augmenter. Il faut atteindre la vitesse de sécurité V2 avant le passage régle-
mentaire des 35 ft au-dessus de la piste. Parfois VLOF est appelée vitesse d’envol et
V2 vitesse de décollage.
Il est nécessaire d’imposer une certaine marge de sécurité sur V2 vis-à-vis de
Vs pour être sûr d’être loin du point de décrochage. La réglementation impose que
V2 > 1, 13Vs. Une marge de contrôlabilité est par ailleurs assurée en imposant la
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contrainte V2 > 1, 10VMCA.
En cas de décollage sans panne moteur, la vitesse de la phase d’envol sera en
général de l’ordre de V2 + 10kt.
B.2.5 Vitesse optimale de montée VOM
VOM est la vitesse optimale de montée. C’est la vitesse atteinte en fin de ren-
trée des becs et volets, après le palier d’accélération, à la hauteur minimale de 400
ft, moins de 5mn après le lâcher des freins et qui est maintenue pendant la montée
stabilisée du segment final. Elle est calculée becs et volets fermés, trains rentrés.
On doit seulement vérifier une marge vis-à-vis de Vs (contrainte aérodyna-
mique) : VOM > 1.25Vs.
Sur les fiches de décollage (ou fiches de terrain) que l’on remet au pilote avant
toute mission, les vitesses V1, VR et V2 sont indiquées. On ne note donc pas la vitesse
de décollage VLOF mais seulement la vitesse de rotation VR. Il revient au pilote de
bien gérer son décollage de manière à passer entre VR et VLOF de l’incidence de
roulement à l’incidence de décollage. Les trois vitesses caractéristiques fournies sont
déterminées selon la valeur des paramètres opérationnels par des méthodes exposées
en B.7.
B.3 Distances caractéristiques
Le décollage est associé à un certain nombre de distances qui dépendent des
vitesses caractéristiques précédemment définies :
– la distance de décollage (TOD),
– la distance de roulement au décollage (TOR),
– la distance d’accélération-arrêt (ASD).
B.3.1 Distance de décollage (TOD)
On appelle distance de décollage (TakeOff Distance TOD) la distance que
l’avion parcourt entre le lâcher des freins à vitesse nulle et le point de passage à 35
ft au-dessus de la piste. Cette distance est calculée avec et sans panne moteur. Dans
le cas de la panne moteur, on se place dans le cas le plus défavorable, c’est-à-dire
quand la panne survient à VEF = V1 − ε. Dans le cas de calcul sans panne moteur,
on prend en compte une pénalité de 15% pour couvrir tous les cas de déficience non
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Figure B.3 – TOD
On a réglementairement les définitions suivantes :
TODN−1 = AB (B.1)
TODN = 1.15AB′ (B.2)
TOD = max(TODN−1, TODN) (B.3)
B.3.2 Distance de roulement au décollage (TOR)
La distance de roulement au décollage notée TOR (Takeoff Run) est la dis-
tance séparant le lâcher des freins et le milieu du segment reliant le point à vitesse
de décollage et le point à 35 ft au-dessus de la piste. Cette distance est aussi calculée
avec et sans panne moteur avec une pénalité de 15% dans le deuxième cas. La TOR
finale sera la plus grande des deux distances ainsi calculées. La TOR est représen-
tée dans la figure B.3. L’intérêt de cette définition de la TOR apparaîtra dans les
limitations liées à l’infrastructure de l’aéroport.
On a réglementairement les définitions suivantes :
TOR(N − 1) = AC (B.4)
TORN = 1.15AC ′ (B.5)
TOR = max(TORN−1, TORN) (B.6)
La TOR doit nécessairement être inférieure ou égale à la TORA (Takeoff Run
Available) de la piste.
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B.3.3 Distance d’accélération-arrêt (ASD)
La distance d’accélération-arrêt notée ASD (Acceleration-Stop Distance) est
la distance parcourue entre le lâcher des freins à vitesse nulle et le point de retour à
vitesse nulle quand on a pris la décision d’interrompre le décollage pour une panne
ou toute autre déficience majeure susceptible de mettre en danger la mission.
On se place dans le cas le plus défavorable, c’est-à-dire quand on décide à V1
d’interrompre le décollage. Cette distance est calculée avec et sans panne moteur
pour couvrir les différentes causes possibles de non-décollage. L’ASD finale est la
plus grande des deux distances ainsi calculées. C’est depuis 1978 qu’a été introduite
la vitesse de panne effective du moteur VEF , située une seconde avant V1 et qui per-
met de prendre en compte le temps de réaction du pilote ou le temps de détection
de la panne par rapport à l’occurrence de celle-ci. C’est aussi depuis cette date que
sont pris en compte deux cas de calculs, avec et sans panne moteur, pour couvrir les
différents cas de figure, alors qu’auparavant seul le premier cas était envisagé. Enfin,
on prend en compte un délai réglementaire, évalué expérimentalement à 2 secondes,
entre le moment de la prise de décision d’interrompre le décollage et le début de la
première action de freinage.
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Figure B.4 – ASD
ASDN−1 = AD (B.7)
ASDN = AD′ (B.8)
ASD = max(ASDN−1, ASDN) (B.9)
B.3.4 Influence de V1 sur les TOD, TOR et ASD
Tous les autres paramètres opérationnels étant fixés, les distances caractéris-
tiques dépendent de la vitesse de décision V1. Le diagramme d’influence pour l’en-
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Figure B.5 – TOD, ASD, TOR en fonction de V1
Nous pouvons expliquer la forme des différentes courbes qui interviennent :
– La TODN−1 et la TORN−1, calculées dans le cas d’une panne moteur re-
connue à V1, sont des fonctions décroissantes de V1. En effet, quand V1 aug-
mente, le temps pendant lequel on dispose de la poussée de tous les moteurs
augmente et donc on atteint la VLOF plus rapidement.
– Les TODN et TORN ne dépendent pas de la vitesse de panne et donc pas
de V1.
– Enfin l’ASD augmente avec V1 de manière évidente : plus grande sera V1,
plus il faudra de distance pour accélérer jusqu’à V1, puis pour freiner de V1
jusqu’à une vitesse nulle.
On reconnaît en abscisse, la plage réglementaire de variation de V1 :
VMCG + ε < V1 < VR (B.10)
On cherche la plus grande vitesse V1 telle que l’ASD correspondante soit in-
férieure à la TOD. On est donc amené à définir le point d’intersection de l’ASD et
de la TODN−1 comme un point particulier. La vitesse en ce point est appelée V1
balancée et la distance correspondante à partir du point BR est appelée distance
D balancée. Si on reconnaît la panne avant V1 balancée, on peut s’arrêter avant D
balancée. Si cette panne est reconnue après V1 balancée, on ne peut s’arrêter avant
D balancée mais en revanche, on peut continuer le décollage et la distance de décol-
lage sera alors inférieure à D balancée. D balancée est donc la distance maximale de
décollage ou d’accélération-arrêt en cas de panne moteur. Cette valeur sera utilisée
par la suite pour calculer les paramètres optimaux de décollage.
Ces deux définitions permettent d’affiner la notion de TOD et d’ASD. On
voit intuitivement qu’optimiser les performances au niveau des distances reviendra
à choisir les paramètres opérationnels tels que la distance balancée corresponde aux
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limitations des longueurs de piste. V1 balancée sera la V1 optimisant les performances
au vu des limitations d’infrastructure.
B.4 Pentes caractéristiques
B.4.1 Définition
Nous avons vu que la trajectoire de décollage pouvait être découpée en un
certain nombre de segments à configuration constante. Les performances durant la
phase de décollage sont quantifiées par les distances et vitesses caractéristiques. Dès
que l’avion quitte le sol, elles peuvent être aussi quantifiées par la définition de
pentes caractéristiques.
Sur chaque segment, la configuration retenue est la plus pénalisante pour le
calcul des performances. L’ensemble des segments de la trajectoire de décollage est
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Figure B.6 – Phases du profil vertical de décollage
Nous pouvons aussi dresser le tableau suivant des configurations associées à
chacun de ces segments :
Numéro de Configuration
segment trains volets/becs poussée vitesse
1 sortis décollage TOT V2
2 rentrés décollage TOT V2
3 (palier) rentrés rentrée progressive TOT V2 → VOM
4 (final) rentrés rentrés maxi cont. VOM
Figure B.7 – Caractéristiques des quatre segments verticaux du décollage
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Nous avons vu que les vitesses caractéristiques étaient définies en tenant compte
des configurations avec et sans moteur en panne et en prenant la configuration que
le calcul montrait être la plus pénalisante. Après le décollage, tous les calculs sont
faits avec un moteur en panne depuis VEF (1 seconde avant V1) qui est la configura-
tion la plus pénalisante : le domaine des vitesses d’envol (V2, VOM) est suffisamment
éloigné de Vs et VMCA pour que la perte de contrôlabilité due à une mise en panne
d’un moteur ne soit plus dimensionnante (voir B.7.2).
On prendra soin de distinguer les différentes unités de pente. La pente γ ex-
primée en radians ou en degrés est l’angle entre l’horizontale et le vecteur vitesse.
La pente γ(%) (aussi appelée gradient) est un pourcentage et correspond au rapport






Et si γ est proche de 0, on a l’approximation :
γ(radian) = γ(%)100 (B.12)
Sur chaque segment, les performances de l’avion sont quantifiées par des pentes
appelées pentes-air et définies en première approximation par :










où F représente la poussée utilisable, c’est-à-dire la poussée fournie par les moteurs,
et Fn représente la poussée nécessaire pour maintenir le vol en palier. On voit donc
que la définition de cette pente correspond à la pente de montée stabilisée que nous
avons trouvée à l’aide de certaines hypothèses simplificatrices en A.4.2.2.
Ainsi on quantifie les performances à l’aide de pentes, ce qui ramène l’étude
de la trajectoire sur chacun des segments à l’étude d’une montée stabilisée dans le
cadre de cette approximation. Comme pour les vitesses associées au décollage, on
définit des pentes réglementaires correspondant à un domaine réglementaire.
Remarque : les pentes ainsi définies sont appelées pentes-air car elles sont cal-
culées dans le repère aérodynamique avec des vitesses-air.
B.4.2 Pentes minimales
B.4.2.1 Premier segment
Le premier segment est le segment de la rentrée du train d’atterrissage. Il est
également marqué par la sortie de la zone à influence de l’effet de sol (hauteur su-
périeure à l’envergure de l’avion). La pente est calculée avec un moteur critique en
panne et la configuration de décollage (volets et trains sortis).
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La pente minimale réglementaire est définie en fonction de la motorisation
(N=2 pour bimoteurs, N=4 pour les quadrimoteurs) :
Nombre de moteurs (N) 2 3 4
Pente 0% 0,3% 0,5%
B.4.2.2 Second segment
Le second segment commence avec la fin de la rentrée du train d’atterrissage
et finit à l’altitude d’accélération. C’est une phase de montée stabilisée jusqu’à une
hauteur réglementairement supérieure à 400 ft. La configuration de calcul est définie
avec moteur critique en panne, train rentré, volets en position décollage, à vitesse V2.
La pente minimale exigée sur le second segment est définie en fonction de la
motorisation :
Nombre de moteurs (N) 2 3 4
Pente 2,4% 2,7% 3%
B.4.2.3 Troisième segment
Le troisième segment est le segment de rentrée des becs et volets. Il correspond
à un palier d’accélération car on augmente la vitesse pour regagner la portance per-
due lors de la fermeture des hypersustentateurs. Il commence à l’altitude d’accélé-
ration et finit avec le décollage réglementaire, 10 minutes après le lâcher des freins.
Les pentes minimales sont nulles sur ce segment.
B.4.2.4 Segment final
Le segment final ne fait pas partie intégrante de la trajectoire de décollage
règlementaire. Il commence 10 minutes après le lâcher des freins. On calcule simple-
ment la pente de la trajectoire au début de ce segment final.
En général, la poussée maxi-décollage n’est autorisée que pendant 10 minutes
car une utilisation plus longue entraîne de graves dégradations sur le moteur. On cal-
cule la performance de l’avion par sa pente-air qui est déterminée avec N-1 moteurs
à poussée maxi-continue, train et volets fermés, à vitesse VOM constante respectant
les contraintes réglementaires.
Nombre de moteurs (N) 2 3 4
Pente 1,2% 1,5% 1,7%
B.4.2.5 Impact de la motorisation sur les pentes
Nous voyons que les pentes minimales imposées sont plus importantes pour
les quadrimoteurs car en cas de panne moteur, le quadrimoteur dispose encore des
3/4 de sa poussée initiale, alors que le trimoteur ne dispose plus que des 2/3, et le
229
B.5. PARAMÈTRES OPÉRATIONNELS
bimoteur que de la moitié.
Si on note F la poussée délivrée par l’ensemble des moteurs en fonctionnement,

















En prenant par exemple une finesse de 10 (finesse moyenne pour un avion de
transport), et en considérant le cas du second segment, on obtient :




On constate donc qu’un quadrimoteur a une propulsion environ 30% moins
puissante que celle d’un bimoteur. En revanche, la propulsion du quadrimoteur est
plus robuste, du fait du plus grand nombre de moteurs.
B.5 Paramètres opérationnels
B.5.1 Définition
Nous venons d’introduire un certain nombre de grandeurs relatives au décol-
lage. Certaines de ces grandeurs quantifiant la trajectoire de décollage peuvent être
déterminées en fonction d’autres (par exemple ASD = f(V1), etc.). Nous devons
maintenant définir précisément ce que nous entendons par paramètres opération-
nels car il s’agit des paramètres dont nous tiendrons compte pour la détermination
des performances. Nous allons définir un certain nombre de ces paramètres. Nous
essaierons ensuite d’écrire les performances (distances, pentes) en fonction de ces
paramètres afin d’évaluer leur impact sur les performances.
En pratique, on distingue les paramètres subis et les paramètres choisis.
Les paramètres subis sont :
– soit liés à l’environnement climatique de l’avion : la température (∆ISA),
l’altitude pression (Zp), la vitesse du vent,
– soit liés à l’infrastructure autour de la piste : la pente piste (γp), l’état de la
piste,
– soit liés à l’avion lui-même : les prélèvements d’air (l’air conditionné, la pro-
tection givre, etc.).
Il est important de noter que dans cette annexe, la trajectoire de décollage est
également un paramètre subi puisqu’elle est imposée par les autorités aéroportuaires.




– vitesse de décision V1 (on prend parfois k1 = V1/VR),
– vitesse de sécurité V2 (on prend parfois k2 = V2/Vs),
– configuration aérodynamique (CONF).
Chaque paramètre, qu’il soit subi ou choisi appartient à un domaine de défi-
nition borné. Les différentes limites de définition proviennent :
– de la pratique (analyse sur les différents grands aéroports du monde des
températures, altitudes-pressions, pentes-piste),
– de la définition de l’avion (existence d’un système de protection givre de
type bleed (pneumatique), de conditionnement d’air, analyse des configu-
rations possibles ou du domaine de masse (masse structurale minimale et
maximale)),
– des réglementations (domaine de contraintes pour V2 et V1).
Dans la suite de cette annexe, on cherche à optimiser la masse au décollage.
Les paramètres subis ne peuvent être changés au cours de l’optimisation. On cherche
donc à déterminer la valeur que doivent prendre les paramètres choisis dans un cer-
tain domaine de définition pour maximiser la masse au décollage tout en respectant
les performances minimales exigées le long de la trajectoire.
Il est donc intéressant de chercher, dans un premier temps, comment varient
les différentes performances (distances, pentes) lorsque l’on fait varier l’un ou l’autre
des paramètres opérationnels choisis. Ceci nous servira plus tard pour analyser les
variations de la masse optimale en fonction des différents paramètres.
B.5.2 Influence sur les performances au décollage
Nous allons reprendre en partie les considérations vues en A.4 au sujet de
l’influence des paramètres opérationnels sur les grandeurs physiques issues de la ré-
solution des équations de la mécanique du vol (vitesses, accélérations, pentes, ...),
mais en se plaçant selon un point de vue purement "performances", c’est-à-dire en
regardant l’influence des paramètres opérationnels (∆ISA, p, γp, état de la piste, air
conditionné, protection givre, masse, V1, V2, CONF) sur les performances définies
(distances et pentes).
Nous différencierons l’influence de chacun des paramètres au niveau du moteur
(propulsion) et au niveau de l’avion (aérodynamique et équilibre). Nous regroupe-
rons ensuite ces deux influences en une influence globale qui seule comptera dans la
suite. La bonne compréhension des performances au décollage permettra par la suite
de définir un ensemble de situations représentatives de l’ensemble des conditions de
vol possibles et permettant de procéder à des validations des procédures de décollage
en prenant en compte les cas les plus extrêmes.
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B.5.2.1 Température (∆ISA), Altitude-Pression (Zp)
Lorsque la température ou l’altitude-pression augmentent, p diminue (p = ρrT
et dp = −ρgdH). Du point de vue avion, quand p diminue, la portance qui lui est
proportionnelle (Rz = 12RT PV
2Cz) diminue. Pour que l’équation de sustentation en
palier soit toujours vérifiée, il faut que la vitesse augmente. Comme la vitesse néces-
saire à la sustentation augmente, les distances augmentent.
Du point de vue des moteurs, les courbes caractéristiques moteurs montrent
que la poussée diminue avec p. L’accélération au décollage diminue donc, ce qui fait
augmenter les distances et diminuer les pentes.
Finalement les points de vue avion et moteurs concordent, au sens où les pentes
diminuent quand la température ou l’altitude-pression augmentent.
Remarque : l’humidité de l’air influe aussi un peu sur les performances au dé-
collage, dans la mesure où elle diminue légèrement la poussée fournie par les moteurs.
Afin de la prendre en compte, on s’impose une pénalité fixe pour tous les calculs de
performance. Pour les températures inférieures à ISA, on applique un degré d’humi-
dité forfaitaire de 80%. Pour les températures supérieures à ISA+10̊ C, on applique
un degré de 34%. Entre ISA et ISA+10̊ C, on applique un degré d’humidité variant
linéairement.
Cette pénalisation va dans le sens de ce qui précède, à savoir que les distances
augmentent et les pentes diminuent lorsque la température augmente.
B.5.2.2 Vitesse du vent
On a déjà vu qu’un vent de face diminue la vitesse-sol nécessaire aux diffé-
rentes phases. Un vent de face diminue donc les distances. Réciproquement, un vent
arrière augmente les distances en augmentant la vitesse-sol nécessaire à vitesse aéro-
dynamique fixée. Par contre, un vent de travers n’aura qu’une influence négligeable
sur la vitesse-sol nécessaire.
Les pentes définies de manière réglementaire (γ = (F − Fn)/mg = (F/mg −
1/f)) sont des pentes-air et ne dépendent pas du vent puisqu’elles prennent en
compte le mouvement de l’avion par rapport à la masse d’air dans laquelle il se
déplace.
Remarque : il est très difficile de quantifier l’effet réel du vent, notamment à
cause de ses irrégularités et des rafales. On cherche donc à réaliser une modélisation
dimensionnante de cet effet dans des cas de calcul simples. On prend alors en compte
50% de l’effet bénéfique du vent de face tandis que l’on prend en compte 150% de




B.5.2.3 Piste (pente, état et nature)
Nous avons déjà étudié en A.4.1 et A.3.2 l’influence des paramètres liés à la
piste.
La pente piste peut varier entre -2% et +2%. Une pente piste positive fait
augmenter les distances et n’a aucune influence sur les pentes.
La détérioration de l’état de la piste (piste normale, mouillée, contaminée) ou
le changement de sa nature (ciment, gazon) mentionnés en A.3.2 font augmenter les
distances (TOD et ASD) mais n’ont aucune influence sur les pentes-air.
La réglementation liée au calcul des distances caractéristiques change selon
l’état de la piste pour ne pas être trop pénalisante lors de la prise en compte des cas
de piste mouillée ou contaminée ou de panne moteur, dans lesquels les contraintes
résultantes seraient trop importantes. En effet, ces situations sont peu probables
et ne doivent donc pas être excessivement dimensionnantes pour les cas normaux.
Deux aménagements sont prévus :
– la distance de décollage avec un moteur en panne (TODN−1) est calculée
dans ce cas au passage des 15 ft et non des 35 ft habituels,
– pour le calcul de l’ASD, l’utilisation des inverseurs de poussée est homolo-
guée sur piste mouillée.
B.5.2.4 Prélèvements d’air (AG, AC)
Selon les possibilités de l’avion, il faudra prendre en compte dans les calculs
de performance les prélèvements d’air au niveau des réacteurs pour l’air conditionné
(AC) ou la protection givre si celle-ci est de type bleed (AG). Ces prélèvements d’air
diminuent la poussée disponible, ce qui a pour résultat d’augmenter les distances et
de diminuer les pentes.
B.5.2.5 Masse (m)
L’influence de la masse sur la détermination des performances est triviale de
manière intuitive ou en se reportant aux équations de la mécanique. Une augmen-
tation de masse se traduit par une augmentation des distances (plus de masse à
soulever et donc plus de vitesse nécessaire pour avoir la sustentation) et une dimi-
nution des pentes (γ = (F − Fn)/mg).
B.5.2.6 Configuration aérodynamique (CONF)
L’influence du braquage des becs et volets sur les performances a déjà été in-
troduite en A.2.3.5. L’utilisation des hypersustentateurs augmente le Cz du profil
et diminue donc la vitesse nécessaire pour vérifier l’équation de sustentation. Les
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vitesses diminuant, les distances diminuent également.
L’utilisation des hypersustentateurs (et particulièrement des volets) augmente
le Cx et donc la traînée du profil. La poussée nécessaire (Fn) pour maintenir l’avion
en palier et vérifier l’équation de propulsion augmente donc, ce qui a pour effet de
diminuer les pentes (γ = (F − Fn)/mg).
Globalement, lorsque le braquage augmente, distances et pentes diminuent,
malgré l’augmentation conjointe de la traînée.
B.5.2.7 Vitesses caractéristiques (V1, V2)
Nous avons déjà étudié l’influence de V1 sur les distances (voir B.3.4). V1 n’a
aucune influence sur les pentes, lesquelles ne dépendent que de V2. Le domaine de
définition de V1 est imposé par la réglementation. On a VMCG + ε < V1 < VR.
Lorsque V2 (vitesse de passage aux 35 ft) augmente, la distance de décollage
et la pente de second segment calculée à la vitesse V2 augmentent aussi. En effet,
si on se réfère au diagramme de la poussée fournie par le moteur et de la poussée
nécessaire en fonction de la vitesse (voir figure A.12 du paragraphe A.2.4), on voit
que la différence F − Fn augmente au moins dans un premier temps (on cherche
à être à vitesse plutôt faible pour V2 pour ne pas trop pénaliser la distance de dé-
collage). La pente correspondante augmentera donc aussi. Par contre, si V2 dépasse
une certaine valeur, ceci ne sera plus vrai. C’est le cas par exemple au voisinage
supérieur du rehaussement sur la courbe de la poussée en fonction de la vitesse où
la pente diminuera lorsque V2 augmentera.
Finalement, en règle générale, lorsque V2 augmente, les pentes et les distances
augmentent. Il va donc falloir chercher à optimiser V2 de manière à ce que, à la fois,
les pentes réglementaires et les distances imposées par la piste soient respectées.
B.6 Contraintes associées au décollage
Les paramètres choisis doivent être optimisés dans le respect d’un certain
nombre de contraintes qui peuvent être de plusieurs types :
– limitations dues aux performances de l’avion (vitesses et pentes minimales),
– limitations dues à l’infrastructure (distance de décollage),
– limitations dues aux obstacles le long de la trace au sol de l’avion.
B.6.1 Limitations dues aux performances
Il s’agit de contraintes réglementaires de décollage portant sur les vitesses et
les pentes caractéristiques.
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Le problème consiste à trouver ou à approcher la masse maximale au lâcher
des freins qui permette d’obtenir des performances optimales en termes de vitesses
et de pentes tout en respectant ces contraintes réglementaires.
Dans les règlements JAR ou FAR, chaque phase de vol est décomposée pour
obtenir tous les cas de calculs extrêmes à envisager (bornes du domaine de défini-
tion des paramètres opérationnels, cas de panne envisagé, ...) avec les performances
minimales à vérifier. On effectue ces calculs avec les modèles théoriques, puis on les
vérifie lors des essais en vol.
Il est évident que le respect de ces performances minimales impose une masse
maximale au décollage.
B.6.2 Limitations dues à l’infrastructure
Nous avons précédemment introduit les différentes distances caractéristiques
associées au décollage (TOD, TOR, ASD) qui sont des fonctions des paramètres
opérationnels. Or ces distances doivent être compatibles avec les limites de la piste
de décollage. On trouve ainsi une série de limitations plus ou moins complexes liées
directement à l’infrastructure de la piste.
Une piste est une aire rectangulaire, généralement en béton ou en bitume,
destinée au décollage et à l’atterrissage des avions. On devra toujours vérifier :
TOR < Longeur(piste) (B.15)
On appelle prolongement dégagé d’obstacles ou Clearway une aire rectangu-
laire définie par l’administration de l’aérodrome, s’appuyant sur l’extrémité de la
piste, centrée sur l’axe de la piste , de largeur minimale 500 ft (150m), de pente in-
férieure à +1,25%, dégagée de tout objet saillant autre que les feux de signalisation
de l’aérodrome (voir figure B.8). Ces feux doivent être de monture frangible (c’est-
à-dire de nature à se rompre) et ne pas dépasser de la surface plane du Clearway
de plus de 90cm. Cependant, son revêtement ne permet pas à l’avion de rouler sur
la Clearway. L’avion doit donc avoir atteint VLOF avant le début de la Clearway,
et doit avoir atteint V2 et 35 ft avant la fin de la Clearway. On doit donc toujours
vérifier :
TOD < Longueur(piste+ Clearway) (B.16)
Il existe une limitation réglementaire pour cette longueur supplémentaire : la
longueur de la Clearway ne doit pas excéder la moitié de la longueur de la piste :
Longueur(Clearway) < 12Longueur(Piste). (B.17)
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IV_1_2_a.pdf
Piste Clearway
Figure B.8 – Piste avec Clearway
On appelle prolongement d’arrêt ou Stopway l’aire rectangulaire s’appuyant
sur l’extrémité de la piste, centrée sur l’axe de la piste, d’au moins la même largeur
que la piste et déclarée utilisable par l’administration de l’aérodrome pour recevoir
l’avion en cas d’interruption du décollage (voir figure B.9). Cette Stopway ne peut
être utilisée pour une manoeuvre de décollage. Pour une telle piste, on doit toujours
vérifier :
ASD < Longueur(Piste+ Stopway) (B.18)
IV_1_2_b.pdf
Piste Stopway
Figure B.9 – Piste avec Stopway
Toute Stopway peut-être considérée comme une Clearway. Toutes choses égales
par ailleurs, une Stopway est donc préférable à une Clearway. Une piste classique
est une piste dépourvue de Stopway et de Clearway.
B.6.3 Limitations dues aux obstacles
On s’intéresse à présent à la façon dont sont pris en compte les obstacles
survolés par l’avion. En l’occurrence, il est défini un espace de part et d’autre de
l’avion (le corridor de navigation) à l’intérieur duquel les obstacles sont pris en
compte et doivent être survolés avec une marge verticale d’au moins 35 ft.
B.6.3.1 Corridor de navigation
Le corridor de navigation est défini par la figure B.10 ci-après.
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Figure B.10 – Corridor de navigation
Entre VLOF et la fin de la TODA (distance totale de décollage disponible),
l’avion doit se placer dans un couloir de 180m de largeur dégagé d’obstacles. Au
début de la TODA commence le corridor de décollage qui s’élargit progressivement
sur une distance D jusqu’à atteindre la largeur B.
Cette largeur est définie en fonction du type de navigation (IMC : vol aux
instruments, VMC : vol à vue) et du changement de cap pendant la trajectoire de
décollage (décollage dit "en virage" quand le changement de cap est supérieur à 15̊ ).
Le tableau suivant donne les valeurs de B en fonction des conditions :
Type de navigation
VMC IMC
Sans virage 600m 300m
Avec virage 900m 600m
On prend par ailleurs :
E(d)/2 = 90m+ d/8 avec d ∈ [0, D] (B.19)
La distance D est calculée à partir de la largeur B sachant que E(D) = B. On
a donc :
D = 4(B − 180) (B.20)
Seuls les obstacles présents dans le corridor de navigation sont à prendre en
compte lors du décollage. Ce point sera traité en 1.4.4.4.
B.6.3.2 Marge de franchissement des obstacles
Dans le cas d’un décollage en vol rectiligne, on définit la trajectoire nette d’en-
vol comme la trajectoire passant tous les obstacles au-dessous d’elle dans le corridor
de navigation avec une marge de 35 ft. On définit ensuite une trajectoire brute en
se fixant une pénalité de pente par rapport à la trajectoire nette. Cette pénalité de
pente dépend de la motorisation de l’avion considéré suivant le tableau suivant :
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Figure B.11 – Marge réglementaire de passage d’obstacles
B.6.3.3 Tracé de la trajectoire d’envol
Il est maintenant nécessaire de tracer la trajectoire brute d’envol en fonction de
la disposition des obstacles et des marges que nous venons d’introduire. En pratique,
on trace l’enveloppe des obstacles dans le corridor de navigation. Dans l’exemple dé-
crit en figure B.12, seuls les obstacles O1 et O4 sont dimensionnants pour le tracé
de la trajectoire d’envol. Ensuite, on trace la trajectoire nette en imposant la marge
de franchissement des obstacles de 35 ft.
On définit alors la HSD (Hauteur de Sécurité au Décollage) comme la hauteur
brute minimum du palier d’accélération. Elle correspond à la hauteur à laquelle on
peut rentrer les volets en toute sécurité, même en cas de panne moteur. En l’absence
d’obstacles, elle est réglementairement fixée à 400 ft. En présence d’obstacles, la
HSD est calculée à partir de la trajectoire nette et de la pénalisation de pente sur
la partie de la trajectoire qui précède le palier, comme indiqué sur la figure B.12.
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O1 O2 O3 O4
Figure B.12 – Trajectoire réglementaire / Obstacles
B.6.4 Limitations dues aux virages
Si l’aéroport est situé dans un environnement comportant des obstacles pé-
nalisants, la trajectoire de décollage peut comporter des virages. Dans ce cas, en
cas de virage au-dessus d’un obstacle, la marge de passage de l’obstacle est portée
de 35 à 50 ft. Par ailleurs, ces virages ne peuvent être amorcés qu’à partir d’une
certaine altitude au-dessus de la piste. Cette altitude minimum de virage (AMV) est
au minimum de 50 ft et doit être supérieure ou égale à la demi-envergure de l’avion.
Les altitudes correspondant aux avions commerciaux Airbus sont données dans le
tableau suivant :
Type d’avion Envergure AMV
A300-B2/B4/600 44.84 m 74 ft
A310-200/300 43.90 m 73 ft
A318/A319/A320/A321 34.10 m 56 ft
A330-200/300 60.30 m 99 ft
A340-200/300 60.30 m 99 ft
A340-500/600 63.50 m 105 ft
A380-800 79.80 m 132 ft
L’angle de gîte maximal autorisé varie en fonction de la hauteur. Il peut être
accru pour des procédures spécifiques qui font l’objet d’une validation au cas par cas
par les autorités. Ces angles de gîte maximaux sont décrits dans le tableau suivant :
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Procédure Procédure
standard spécifique
En dessous de 200 ft 15̊ 15̊
Entre 200 ft et 400 ft 15̊ 20̊
Au-dessus de 400 ft 25̊ 30̊
Figure B.13 – Angle de gîte maximum pendant un virage
B.7 Influence des paramètres opérationnels
Après avoir énuméré l’ensemble des contraintes à respecter le long de la tra-
jectoire de décollage, nous allons étudier l’influence des paramètres opérationnels
(définis en B.5) sur les contraintes et sur la masse maximale au décollage. On se
contentera de l’étude de l’influence des paramètres choisis et on supposera donc
dans la suite que toutes les conditions extérieures sont fixées (paramètres subis).
B.7.1 Influence de V1
V1 est la vitesse jusqu’à laquelle, en cas de problème, il est possible d’inter-
rompre le décollage et d’effectuer une procédure d’accélération-arrêt. Nous avons
vu en B.3.4 que les distances associées au décollage étaient fonctions de V1 et de la
masse. Or ces distances au décollage sont limitées par l’infrastructure (voir B.6.2).
Les contraintes sur les distances, fonctions de V1, se transforment donc en contraintes
sur la masse au décollage, fonction de V1. Suivant la taille du Clearway, nous allons







V1 retenueVMCG + ε VR
V1
Figure B.14 – Masse en fonction de V1 pour une Clearway courte ou nulle
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V1 retenueVMCG + ε VR
V1
Figure B.15 – Masse en fonction de V1 pour une Clearway grande
La vitesse V1 doit être supérieure à VMCG, qui est déterminée en fonction des
caractéristiques aérodynamiques de l’avion (efficacité de gouvernes aérodynamiques)
et est donc indépendante de la masse, ce qui donne la droite verticale de gauche. De
plus, V1 doit être inférieure à VR car on a imposé V1 < VR. Or VR est directement
liée à VLOF par la loi d’assiette (passage de l’incidence de roulement à l’incidence de
décollage) et VLOF dépend fortement de la masse, comme nous l’avons vu en B.2.3.
Plus la masse augmente, plus la sustentation est difficile à obtenir et donc plus la
vitesse doit être importante car tous les autres paramètres sont supposés fixés. Donc
VR augmente avec la masse ce qui explique la droite limitative à pente forte, à la
droite du graphique représentant m = f(VR).
La courbe associée à la TOD provient de la limitation
TOD < Longueur(Piste + Clearway). Le second membre de l’inégalité est fixé
par l’infrastructure. Nous avons vu que la TOD était une fonction croissante de
la masse et le paragraphe B.3.4 nous donne l’allure de l’influence de V1 sur la TOD.
TOD(V1) croît de VMCG au point d’intersection entre TODN−1 et 1.15TODN puis
reste constant jusqu’à VR. Plaçons-nous dans le premier domaine de V1, vers VMCG.
Lorsque la Clearway est faible, la distance la plus limitative en termes de masse
maximale au décollage est la TOD. Par contre, lorsque la Clearway devient impor-
tante, la distance la plus limitative devient la TOR. Les V1 retenues sont les V1
correspondant à la masse maximale au décollage considérée comme seule fonction
de V1.
Remarque : pour l’exemple des figures B.14 et B.15, nous avons raisonné dans
le cas où l’on avait TODN−1 > TODN . Ceci est souvent le cas pour les bimo-
teurs et trimoteurs. Mais il arrive que l’on ait TODN > TODN−1 pour les qua-
drimoteurs. En effet, nous avons déjà dit que les quadrimoteurs étaient moins mo-
torisés que les bimoteurs ; le cas de panne moteur est donc moins pénalisant (il
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reste encore les 3/4 de la poussée initiale en cas de panne) et la distance de décol-
lage nécessaire, calculée avec tous les moteurs, se rapproche par valeur inférieure
de celle calculée avec un moteur en panne. Or la TOD est calculée selon la for-
mule TOD = max(1.15TODN , TODN−1). On peut donc très bien alors avoir :
TOD = 1.15TODN > TODN−1 > TODN .
Aux limitations du graphe précédent vient s’ajouter la courbe supplémentaire
de limitation VMBE. On a vu en effet que la vitesse de décision était limitée par
VMBE, vitesse correspondant à l’énergie cinétique maximale Ecmax que les freins
peuvent absorber sous forme calorifique en cas d’accélération-arrêt. Cette vitesse
est fortement décroissante en fonction de la masse. En effet, quand V1 augmente, la
masse maximale correspondant à la limitation VMBE(Ecmax) diminue de beaucoup
(Ecmax = 12mV
2








V1 retenueVMCG + ε VR
V1
Figure B.16 – Masse en fonction de V1
B.7.2 Influence de V2
V2 est la vitesse à laquelle l’avion effectuera la trajectoire d’envol jusqu’au
palier d’accélération. L’influence de V2, dont nous avons déjà parlé en B.5.2.7, est
beaucoup plus complexe que celle de V1. Nous allons en étudier certains aspects.
Pour mieux faire apparaître les contraintes et pour améliorer le conditionnement du
problème, nous considérerons dans la suite le paramètre de contrôle k2 = V2/Vs et
non V2 comme paramètre opérationnel, ce qui revient au même en termes d’influence.
On s’intéresse à l’impact des variations de V2 toutes choses égales par ailleurs.
On a déjà vu que la pente du second segment dépendait de V2. En effet, la pente
second segment (de la fin de la rentrée du train au palier d’accélération) est calculée
à la vitesse V2 et cette pente doit vérifier une pente minimale réglementaire.
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Une augmentation de la masse a un impact défavorable sur la pente du second
segment. En revanche, une augmentation de la vitesse V2 a un impact favorable sur
cette pente. Il semblerait donc qu’à pente constante, une augmentation de la V2
permet d’augmenter la masse. Ceci est vrai si la vitesse V2 n’est pas limitée par la
longueur de piste.
En effet, plus V2 est grande, plus la vitesse VLOF devra être grande pour pas-
ser les 35 ft à V2. Les contraintes sur VLOF (contraintes réglementaires, contraintes
d’infrastructure) vont donc se reporter sur V2. Lorsque V2 augmente, les autres pa-
ramètres étant considérés fixés, VLOF augmente également. La distance de décollage
augmente donc, et la contrainte liée à l’infrastructure risque de ne plus être respec-
tée. Il est donc nécessaire d’abaisser la masse au décollage de manière à réduire la
TOD afin de satisfaire à nouveau cette contrainte. La masse maximale associée à la
longueur de piste utilisable maximale est donc une fonction décroissante de V2.
Par ailleurs, VLOF doit être inférieure à Vpneus, vitesse maximale de roulement
des pneus. Cette contrainte va aussi se reporter sur V2. De plus, cette contrainte liée
aux propriétés des pneus est une fonction de la masse. Plus la masse que supporte
chaque pneu est importante et plus la vitesse maximale d’utilisation est réduite.
Donc, quand V2 augmente, VLOF augmente, donc on doit réduire la masse au décol-
lage de manière à ne pas dépasser Vpneus. La masse maximale associée à la contrainte
de Vpneus est donc une fonction décroissante de V2.
Enfin, la masse maximale au décollage va être limitée par la présence d’obs-
tacles. Raisonnons à masse constante et cherchons la vitesse V2 permettant le fran-
chissement des obstacles. Quand V2 augmente, la pente du second segment augmente
mais la TOD augmente aussi. On est donc dans la configuration de la figure B.17








VLOF min VLOF minVLOF opt
Figure B.17 – Marge obstacle en fonction de V2
Si V2 est trop inférieure à V2opt, la pente n’est plus suffisante pour permettre
la marge de franchissement de 35 ft. Si V2 est trop supérieure à V2opt, la distance
de décollage devient trop importante et la pente, bien qu’augmentant avec V2, n’est
plus suffisante pour le franchissement des 35 ft au-dessus de l’obstacle. V2opt est une
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fonction de la masse dont on ne connaît pas de manière générale la monotonie.
Finalement, on peut représenter la masse maximale au décollage en fonction
de V2, tous les autres paramètres étant fixés. La vitesse V2 doit respecter la double
contrainte :
1, 13Vs ≤ V2 ≤ kmaxVs (B.21)
où kmax dépend de l’avion. On obtient alors le graphique B.18 qui illustre une mé-










Figure B.18 – Masse en fonction de V2/Vs
Remarques : Dans la discussion précédente, on a supposé fixé l’ensemble des
paramètres autres que V2 et la masse. On obtient alors le graphe B.18 qui correspond
en particulier à une configuration de becs et volets donnée. Considérons maintenant
que l’on augmente le braquage des hypersustentateurs. L’hypersustentation supé-
rieure permet une longueur de décollage inférieure, tous les autres paramètres étant
fixés. La courbe de limitation de piste est donc translatée vers le haut lorsque le
braquage augmente. De plus, les hypersustentateurs apportent une traînée supplé-
mentaire qui se paie par une poussée nécessaire supplémentaire détériorant d’autant
la pente du second segment. La courbe de limitation du second segment est donc
translatée vers le bas lorsque le braquage augmente.
Une augmentation du braquage des becs et volets (on parlera d’augmentation
de la CONF) se traduit donc par une translation vers le haut de la limitation-piste et
d’une translation vers le bas de la limitation-second segment. Sur la figure B.19, on
a représenté ces contraintes pour trois CONF différentes, le braquage étant croissant
avec le numéro de la CONF. On voit sur ce graphique que le choix de la CONF 2
serait plus intéressant pour optimiser la MMD. Cet exemple illustre le fait que la
MMD ne varie pas forcément de façon monotone avec la CONF puisqu’ici, la CONF
2 offre une meilleure MMD que la 1 ou la 3.
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Figure B.19 – Masse en fonction de V2/Vs pour plusieurs valeurs de CONF
B.8 Approximation de la masse maximale au dé-
collage
Nous allons chercher à trouver ou à approcher une masse optimale de décol-
lage définie comme la masse maximale au décollage permettant de respecter les
contraintes réglementaires associées au décollage en fonction des paramètres opéra-
tionnels.
Dans cette étude, nous n’avons pris en compte comme contraintes que celles
relatives au décollage. Dans la réalité, il existe bien d’autres contraintes qui peuvent
limiter la masse au décollage, comme le rayon d’action ou les contraintes d’atterris-
sage.
B.8.1 Détermination des contraintes
Comme nous l’avons vu jusqu’à présent, les contraintes qui apparaissent lors
de la résolution du problème d’optimisation sont des contraintes liées à la réglemen-
tation, à l’infrastructure ou à la présence d’obstacles au voisinage de la trajectoire
prévue.
La réglementation impose des valeurs minimales pour certaines vitesses ou
pentes. On a par exemple :
VLOF
Paramètres︷ ︸︸ ︷




γ second segment(V2,m, ...) > γ second segment réglementaire (B.23)
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Les contraintes liées à l’infrastructure imposent des distances caractéristiques
de décollage maximales, alors que ces longueurs sont des fonctions des paramètres
opérationnels. On a par exemple :
TOD(V1, V2,m, ...) < Longueur(piste+Clearway) (B.24)
Enfin, les contraintes liées à la présence d’obstacles imposent des pentes mi-
nimales réglementaires par l’intermédiaire des marges minimales de passage d’obs-
tacles (35 ft ou 50 ft). On a par exemple :
γ second segment(V2,m, ...) > γ obstacle réglementaire (B.25)
On voit donc que les contraintes sur les grandeurs caractéristiques se trans-
forment en des contraintes sur les domaines de définition des paramètres opération-
nels. Cela mène à un délicat problème d’optimisation non convexe, car même si la
fonction à optimiser MMD = f(V1, V2, ...) est convexe, les contraintes définissant le
domaine admissible ne le sont pas nécessairement.
Il est donc indispensable de pouvoir calculer ces contraintes en fonction des
paramètres opérationnels. On distingue trois types de méthodes :
– les méthodes exactes,
– les méthodes graphiques,
– les méthodes approchées.
B.8.1.1 Détermination exacte
La méthode exacte consiste à intégrer directement les équations du mouve-
ment donnés en A.4. On procède par intégration numérique sur chaque tronçon de
la trajectoire où celle-ci possède des propriétés uniques. Cette intégration permet
de calculer la TOD(V1, V2,m, T, Zp, ...) par exemple ou toutes les autres grandeurs
caractéristiques du décollage. On a alors l’expression des contraintes en fonction des
paramètres opérationnels.
Cette méthode est rendue possible par des moyens informatiques mais présente
néanmoins l’inconvénient d’être lente. Le calcul d’une performance n’est pas très long
en soi mais la phase d’optimisation nécessite d’effectuer ce calcul un grand nombre
de fois ce qui peut représenter un temps total de calcul important. Néanmoins,
cette méthode a le mérite d’exister et d’être exacte. Elle revient en fait à poser un





Il existe des graphiques précalculés à l’aide de points de mesure (essais en
vol) ou de points de calcul exacts (B.8.1.1). Ces graphiques présentent les diffé-
rentes performances en fonction des paramètres opérationnels. On se déplace sur ces
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graphiques parallèlement à des droites précalculées. On trouve plusieurs types de
graphiques : classiques ou dissociés.
Les graphiques classiques fournissent la distance en fonction de la masse. On
n’a pas le choix de V1 ; il faut prendre V1=V1 balancée. Simples d’emploi, ces gra-
phiques sont peu utilisés car ils ne permettent pas d’optimiser le décollage mais four-
nissent une première approximation utile pour l’évaluation des autres paramètres.
Les graphiques dissociés fournissent les performances en fonction de la masse
et de la vitesse de décision V1. Il s’agit des trois graphiques différents ASD(m,V1),
TOD(m,V1) et TOR(m,V1). Ils permettent d’optimiser la masse et V1. Seules V2 et
la position des volets sont considérées fixées.
Ces graphiques sont présents dans le manuel de vol. Ils sont plus rapidement
utilisables que l’intégration directe mais sont assez longs et rébarbatifs d’utilisation
pour le pilote et augmentent considérablement la charge de travail nécessaire à la
préparation du vol. Aujourd’hui, ils sont presque entièrement remplacés par des lo-
giciels de calcul.
B.8.1.3 Détermination approchée
Au lieu de calculer directement par intégration les performances en fonction
des paramètres opérationnels, on peut chercher à approcher ces fonctions de plu-
sieurs variables par différentes méthodes.
Une méthode approchée classique est une approximation polynomiale du type
"moindres carrés". À partir de points de calcul exacts obtenus par la première mé-
thode, on cherche un polynôme vérifiant sur ces points d’échantillonnage le critère
de minimalité des moindres carrés. Les performances sont alors modélisées par des
polynômes dont les variables sont précisément les paramètres opérationnels. Cette
méthode donne des résultats mitigés car les résultats sont encore trop imprécis en
termes de MMD.
Une autre méthode approchée consiste en l’utilisation de réseaux de neurones.




Il s’agit d’utiliser les graphiques dissociés donnant les différentes longueurs et
performances en fonction de V1 et de la masse. On trace à partir des trois graphiques
dissociés un unique graphique représentant la masse maximale au décollage en fonc-
tion de V1 pour respecter les trois contraintes de distance réglementaire (TOD,
TOR, ASD), en tenant compte des possibilités données par l’infrastructure (Clear-
way, Stopway). Le graphique obtenu donne bien une masse maximale associée à une
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vitesse de décision V1 retenue comme nous l’avons vu en B.7.1.
Nous avons vu en B.8.1.2 que les graphiques dissociés donnent de bons ré-
sultats car ils permettent d’utiliser pleinement le potentiel des longueurs de piste.
Cependant, l’utilisation de ces graphiques est complexe car il faut tracer le gra-
phique regroupant les trois contraintes à partir des trois graphes des distances.
Aussi existe-t-il des graphiques piste-équivalente beaucoup plus faciles d’utilisation
et qui permettent aussi de prendre en compte la Clearway et la Stopway. Ce sont les
graphiques les plus utilisés. Il s’agit de trois graphiques permettant dans un premier
temps de déterminer, à partir de la longueur de piste, du Clearway et du Stopway,
une longueur de piste équivalente. À partir de celle-ci et des autres paramètres opé-
rationnels, on peut dans un second temps interpoler directement sur le troisième
graphique la masse maximale et la vitesse V1 associée.
De même, il existe d’autres graphiques permettant de déterminer les autres
paramètres choisis pour optimiser la masse maximale au décollage (V2, braquage,
...).
Ces méthodes graphiques souffrent des défauts classiquement associés à ce
type de techniques : elles sont longues et rébarbatives, et plus ou moins justes car
associées à des lissages par rapport aux données de calcul. Ces graphiques sont pré-
sents dans le manuel de vol. Il existe des méthodes "automatiques" d’interpolation.
Il s’agit de logiciels qui vont automatiquement interpoler sur les graphiques mis en
mémoire et déterminer la MMD de cette façon. Ce sont les logiciels de détermina-
tion automatique de la première génération mais on ne peut pas parler de véritable
détermination automatique dans la mesure où ce n’est qu’une simple interpolation
sur une base de données.
B.8.2.2 Outil d’optimisation automatique : Octopus
Pour chaque avion Airbus, il existe une base de données (OCTOBASE) com-
portant les caractéristiques de l’avion (géométriques, aérodynamiques, structurales,
configurations possibles, etc.). À partir de cette base de données, on peut utiliser les
fonctions du manuel de vol, c’est-à-dire évaluer les contraintes réglementaires de dé-
collage (partie certifiée du logiciel) ou faire un calcul d’optimisation des paramètres
de décollage (partie non certifiée).
La technique adoptée pour le calcul d’optimisation est une méthode classique
du simplexe. Pour des raisons de conditionnement, on n’optimise pas directement les
vitesse V1 et V2 mais plutôt les rapports k1 = V1/VR et k2 = V2/VS. L’optimisation
consiste en une recherche des valeurs k1 et k2 permettant de maximiser la masse tout
en maintenant V1 et V2 dans les domaines de vitesse réglementaires. Les contraintes
sont calculées selon l’une des méthodes automatiques vues précédemment. L’emploi
de la méthode exacte est appelée "Premier Principe" et l’emploi de la méthode ap-
prochée "Méthode Polynomiale" bien que les performances soient modélisées par des
réseaux de neurones. Le problème étant non-convexe, cet algorithme d’optimisation
248
B.8. APPROXIMATION DE LA MASSE MAXIMALE AU DÉCOLLAGE
présente l’inconvénient de ne pas garantir l’optimalité globale du résultat.
Les différentes techniques de calcul automatique que nous venons de présenter
sont regroupées sous le logiciel Octopus (Operational and Certified Takeoff and lan-
ding Performance Universal Software [35]) mis en place pour les derniers programmes
de biréacteurs et quadriréacteurs de la famille Airbus (A340/A330/A321/A319). Ce
projet original de manuel de vol automatique et de détermination automatique de
masse optimale au décollage et à l’atterrissage a été conçu au département Perfor-
mances Avion. En fait Octopus désigne plus qu’un programme de calcul automa-
tique ; il désigne une famille entière de programmes de détermination automatique
de performances.
Le logiciel Octopus comporte une partie certifiée correspondant à la partie
manuel de vol (calcul des contraintes réglementaires) et une partie non certifiée
correspondant à la partie optimisation des performances (masse au décollage et à
l’atterrissage). Ce logiciel est livré à la JAA (organisme de certification), à des uti-
lisateurs internes à Airbus ainsi qu’aux compagnies aériennes. Ce logiciel est très
intéressant pour ces dernières car il permet de dresser des fiches de décollage ré-
glementaire (Takeoff Chart, voir 1.3.2.4) qui sont des grilles répertoriant les valeurs
optimales de V1, V2 et la masse maximale au décollage en fonction de paramètres
opérationnels (typiquement la température, la configuration et le vent).
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Annexe C
Trajectoire en norme SCAP
C.1 Définition de la variable PATHCO dans la
norme SCAP
Source : Standard Computerized Airplane Performance (SCAP) Interface Spe-
cification, Climbout. Second Edition, Avril 2004
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C.2. EXEMPLE DE TRAJECTOIRE DE DÉCOLLAGE EN FORMAT SCAP
C.2 Exemple de trajectoire de décollage en for-
mat SCAP
Description :
– Climb on runway heading to 300 ft then turn left to heading 85
– Fly heading of 85 until reaching navaid #1 DME 2.5 then turn left to inter-
cept navaid #2 R-344
– Fly from navaid #2 on R-344 until reaching navaid #3 R-030
– Continue to fly on navaid #2 R-344 then turn left to intercept navaid #4
R-116
– Fly to navaid #4 on R-116 then turn right to intercept navaid #5 R-185
– Fly to navaid #5 ON R-185
256
Annexe D
Exemples de procédures de
décollage
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D.1. REGULATORY TAKEOFF WEIGHT CHART
D.1 Regulatory Takeoff Weight Chart
 A380841 - JAA  RR TRENT 970  engines  LOS ANGELES INTL LAX - KLAX
Elevation 112 FT TORA 2721 M
Isa temp 15 C TODA 2721 M
rwy slope 0.09% ASDA 2721 M
 06L
 11 obstacles
 27.0.1   03-SEP-10
 AI841A03 *V25
 QNH        1013.25 HPA
 Air cond.  Off
 Anti-icing Off








































































































































































































































































































INFLUENCE OF AIR COND.
        On -3.6 -10/ 0/ 0


































INFLUENCE OF ANTI-ICING ONLY BELOW OAT = 10 C













































































DW (1000 KG) DTFLEX
DV1-DVR-DV2 (KT)






Tref (OAT) = 30 C
Tmax(OAT) = 54 C
Min acc height 447 FT
Maxacc height 2885 FT
Min QNH alt 558 FT
Max QNH alt 2997 FT
 LIMITATION CODES:
 1=1st segment 2=2nd segment  3=runway length 4=obstacles
 5=tire speed  6=brake energy 7=max weight 8=final take-off 9=VMU
 Min V1/VR/V2      =  127/27/30
 CHECK VMU LIMITATION
 Correct. V1/VR/V2 =  0.2 KT/1000 KG
Figure D.1 – RTOW Chart - Los Angeles
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D.2. UN EXEMPLE DE SID : GUATEMALA CITY
D.2 Un exemple de SID : Guatemala City
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Figure D.2 – SID - Guatemala City
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D.3. UN EXEMPLE D’EOSID : BALMACEDA
D.3 Un exemple d’EOSID : Balmaceda
La piste de l’aéroport de Balmaceda, au Chili, est orientée face à des reliefs
montagneux.
Example 1 : Balmaceda Airport
Slide 1/117
Figure D.3 – Vue de la piste de décollage à Balmaceda (Chili)
Sur cet aéroport, la SID est rectiligne et survole de nombreux obstacles.












Balmaceda_SID.pdfFigure D.4 – Trajectoire SID à Balmaceda (Chili)
Une EOSID composée d’un simple virage à droite permet d’éviter une partie
des obstacles et d’améliorer la masse maximale au décollage.
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EOSID study : Topographic map
Balmaceda_EOSID.pdf






Figure D.5 – Trajectoire EOSID à Balmaceda
Sur un Airbus A319, dans les conditions atmosphériques de référence, l’utili-
sation de cette EOSID permet de passer la masse maximale au décollage de 69.813
tonnes à 71.884 tonnes (Calcul Octopus).
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Annexe E
Procédé de numérisation de cartes
imprimées
Pour nous procurer un modèle numérique de terrain pour certains aéroports, la
solution que nous avons retenue consiste en un outil permettant de faciliter le relevé
manuel des lignes de niveau à partir de l’image numérique d’une carte. Chaque ligne
de niveau est alors reconnue comme une suite de points dont l’altitude est connue.
On obtient donc un ensemble de sommets E = {−→x i}i=1...N = {(xi, yi)}i=1...N d’al-
titude hi connue. On applique ensuite le procédé de triangulation de Delaunay afin
d’obtenir un maillage triangulaire à partir de ces points.
Cette triangulation peut être décrite simplement à partir de son dual qui est le
diagramme de Voronoï. À chaque sommet −→x i de E, on attribue un domaine Di ⊂ R2
qui correspond à l’ensemble des points de R2 dont le plus proche voisin dans E est
le point −→X i :
Di =
{
−→x tel que ∀j 6= i, ‖−→x −−→x j‖ ≥ ‖−→x −−→x i‖
}
(E.1)
Chaque domaine Di est un polytope convexe de R2 puisqu’il est défini comme
étant une intersection de demi-plans. Dans la triangulation de Delaunay, il existe
une arête entre les points −→X i et
−→
X j si Di et Dj sont adjacents.
Points relevés Diagramme de Voronoï Triangulation de Delaunay


































Figure E.1 – Diagramme de Voronoï et triangulation de Delaunay
On interpole ensuite l’altitude du relief sur toute la surface des triangles de
Delaunay, dont l’altitude est connue aux trois sommets. Plutôt qu’une interpolation
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linéaire, on utilise de préférence une interpolation cubique, car elle permet de mieux
représenter le relief délimité par une ligne de niveau fermée ne contenant pas d’autre
ligne de niveau, c’est-à-dire les zones qui contiennent nécessairement au moins un
extremum local.


















Une courbe de niveau à Hauteur max du Hauteur max du
1000m et une à 1200m relief : 1200m relief : 1235m
Figure E.2 – Interpolation linéaire et cubique
Dans l’exemple théorique illustré dans la figure E.2, on constate bien que l’in-
terpolation linéaire ne permet pas de recréer de façon pertinente le relief au-dessus
de la plus haute ligne de niveau. Bien que l’interpolation cubique ne puisse pas non
plus fournir des données strictement exactes, elle est en tout cas plus dimension-
nante et représentative du relief réel.
Ce procédé a été appliqué à l’aéroport de Medelin (Colombie) :
Figure E.3 – Carte imprimée
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Figure E.4 – Saisie manuelle des lignes de niveau














Numéro Identifiant Type Latitude Longitude
Nav 1 LI NDB 6̊ 12’24”N 75̊ 25’18”W
Nav 2 MRN VOR/NDB 6̊ 10’36”N 75̊ 19’24”W
Figure F.1 – Navaids disponibles au décollage de l’aéroport de Medelin
F.2 Piste
– QFU : 4̊
– pente : +0.50%
– Altitude géométrique par rapport au niveau de la mer (point de lâcher des
freins) = 6971 ft
– Coordonnées du point de lâcher des freins = 6̊ 08’55.37”N / 75̊ 25’22.85”W
– TORA / TODA / ASDA = 3500 m / 3780 m / 3500 m
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F.3. MODÈLE DE TERRAIN
F.3 Modèle de terrain
Figure F.2 – Carte utilisée pour la conception manuelle de l’EOSID
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F.3. MODÈLE DE TERRAIN












Figure F.3 – Modèle numérique de terrain de l’aéroport de Medelin
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F.4. DÉTAIL DES DEUX EOSID
F.4 Détail des deux EOSID
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Figure F.4 – Détail de l’EOSID conçue manuellement
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Figure F.5 – Détail de l’EOSID conçue automatiquement
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Annexe G
Optimisation de la rentabilité de
la charge au décollage
Dans ce qui précède, nous avons tenté de maximiser la masse maximale au dé-
collage en répartissant les contraintes réglementaires sur deux trajectoires distinctes,
la SID et l’EOSID. Cependant, comme nous l’avons vu au chapitre 1, pour un avion
et une procédure de décollage fixés, certains paramètres sont toujours difficiles à
déterminer à l’avance avec précision. C’est notamment le cas pour les conditions
météorologiques dont dépend grandement la MMD (voir par exemple l’annexe D.1).
Le nombre de places et le prix de chaque billet vendu par la compagnie pou-
vant varier jusqu’au départ de l’avion, il peut être intéressant d’essayer d’optimiser
la stratégie de vente de ces places afin de mieux anticiper les incertitudes liées aux
conditions météorologiques.
Cela nous mène à un problème de contrôle optimal qui doit être exprimé dans
un cadre probabiliste. Il est nécessaire de définir ce cadre et d’établir une méthode
permettant de maximiser la rentabilité de la charge marchande. C’est l’objet de cette
annexe.
Cette annexe est organisée comme suit. La section G.1 définit les modèles
avion et météorologiques utilisés. La section G.2 traite du cadre probabiliste rela-
tif à l’optimisation de la stratégie de vente de la charge marchande. Cela mène à
une description des interactions entre les conditions météorologiques, le modèle de
performance avion, les variables de décision et la rentabilité espérée. Le cadre ainsi
construit permet de définir en G.3 le problème d’optimisation que l’on résoudra en
utilisant le principe d’optimalité de Bellman [19][20][36]. Un exemple illustratif est
présenté en G.4. La stratégie de vente optimale est ensuite comparée à deux autres
stratégies classiques.
Enfin, dans la section G.5 nous avons introduit une contrainte probabiliste
pour gérer le risque que la quantité de charge vendue soit supérieure à ce que l’avion
peut effectivement transporter étant données les conditions météorologiques.
Ce travail de recherche périphérique au sujet de thèse a fait l’objet d’une
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présentation dans une conférence [37], d’un dossier de demande de brevet [2], ainsi
que d’une proposition de publication [38].
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A = Modèle avion
B = Fonction inverse de A
Dθ = Opérateur de diffusion de probabilité sur une durée θ
E = Espérance mathématique
F = Ensemble des fonctions de densité de probabilité
fX = Fonction de densité de probabilité de la variable aléatoire X
f 0m = Fonction de densité de probabilité neutre de la masse au décollage
f 0v = Fonction de densité de probabilité neutre du vent
fvj |vi = Fonction de densité de probabilité de vj sachant vi
fm|vi = Fonction de densité de probabilité de m sachant vi
F = Poussée moteur
Fi = Finesse de l’avion
g = Accélération de pesanteur
m = Masse maximale admissible à l’instant du décollage tN
N = Nombre total d’étapes dans la stratégie de vente
P = Fonction profit
pi = Fonction profit à l’étape i, impliquée dans le calcul de P
PDF = Fonction de densité de probabilité (Probability Density Function)
Psc = Probabilité de surcharge : P(xN−1 > m)
s = Fonction permettant le calcul de x∗i à l’instant ti
ti = Étapes successives de la stratégie de vente
tN = Instant de décollage
v = Vitesse du vent de face
vi = Mesure de la vitesse du vent de face à ti
Va = Vitesse de l’avion au décollage
w = Vitesse totale du vent
xi = Quantité de masse vendue à l’instant ti
x∗i = Valeur optimale de xi
xα2 = Valeur maximale de x2 telle que Psc ≤ α
α = Probabilité maximale de surcharge de l’avion
γ = Pente de l’avion
γs = Pente de l’avion sans effet de vent
γmin = Pente minimale réglementaire au décollage
δv = Fonction de Dirac centrée en v
εi = Espérance de la somme des fonctions profit de pi à pN
θ = Durée de diffusion de l’opérateur Dθ
ηa,b = Gaussienne centrée en a et de variance b
ηb = Gaussienne centrée en 0 et de variance b
ξ = Constante de normalisation de l’opérateur de diffusion
λ = Vitesse de diffusion de l’opérateur de diffusion de probabilité
πi = Paramètres des fonctions profit pi
∗ = Produit de convolution





Cette étude se base sur l’hypothèse que la compagnie aérienne dispose d’un
modèle météorologique. Dans ce document, nous considérerons que le modèle météo-
rologique est markovien, c’est-à-dire que le futur ne dépend que de l’instant présent
et non pas des instants précédents.
Plaçons-nous à l’instant ti. Nous disposons alors d’une observation météo-
rologique vi. Cette observation nous permet d’obtenir une fonction de densité de
probabilité décrivant des paramètres météorologiques en un instant tj > ti. Cette
fonction est notée fvj |vi et la valeur fvj |vi(v) représente la densité de probabilité que
les paramètres météorologiques à l’instant tj vaillent v, connaissant la valeur vi des
paramètres météorologiques à l’instant ti.
v et vi sont des éléments mathématiques décrivant les conditions météorolo-
giques. Ils peuvent être scalaires, ou vectoriels, ou fonctionnels.
Étant donnée l’hypothèse markovienne, fvj |vi est totalement indépendant des
conditions météorologiques en tout instant t < ti. Cette hypothèse n’est pas restric-
tive pour cette étude, et on peut tout à fait appliquer un modèle météorologique
plus complexe et non markovien. Cette hypothèse est surtout destinée à simplifier
les notations, déjà complexes, de ce problème.
On notera f 0v (v) la densité de probabilité neutre de v. C’est-à-dire que quand
on ne dispose d’aucune observation sur v, on considérera que la densité de pro-
babilité de v est f 0v (v). Cette fonction est fixée une fois pour toutes et fait partie
des données du problème. Si on ne dispose pas d’information supplémentaire, on a
fvi = f 0v . En revanche, on aura en général fvj |vi 6= f 0v .
Dans cette étude, les conditions météorologiques prendrons en compte unique-
ment la vitesse du vent de face au moment du décollage. La vitesse totale du vent
est notée w. Comme indiqué dans [39] et [40], on considérera qu’elle suit une loi de


































w : Vitesse totale du vent (kt)
Figure G.2 – Fonction de densité de probabilité de la vitesse totale du vent

































θ : Cap (degrés)
Figure G.3 – Fonction de densité de probabilité du cap du vent
Considérant que le sens de décollage est choisi de façon à avoir le vent de face,
la vitesse du vent de face se calcule selon la formule : v(w, θ) = w| cos(θ)|, et sa
densité est [41][42][43] :



















































v : Vitesse du vent de face (kt)
Figure G.4 – Fonction de densité de probabilité neutre de la vitesse du vent de
face
G.1.2 Opérateur de diffusion de probabilité
Pour tj > ti, on cherche à calculer fvj |vi . Cette loi est fonction de f 0v , de ti, de
tj, et bien sûr de vi. On peut généraliser cette notion si par exemple on ne connaît
pas précisément vi, mais que l’on connaît seulement la loi de probabilité fvi . Dans
ce cas, on utilise un opérateur de diffusion de probabilité permettant de connaître
fvj |vi à partir de fvi . Cet opérateur est noté Dθ, avec une durée de diffusion θ ≥ 0.
f 0v est considéré comme un argument implicite de cet opérateur. On note alors :
fvj |vi = Dtj−ti(fvi) (G.2)
L’opérateur D est défini en posant :







où ξ est une constante de normalisation permettant à Dθ(f) d’avoir une intégrale










Si vi est connu à l’instant ti, alors la PDF de v est une fonction de Dirac
centrée en vi. On a :



































v : Vitesse du vent de face (kt)
Figure G.5 – Fonction de densité de probabilité de vj sachant vi
Sur la figure G.5, la courbe rouge (temps de diffusion infini) correspond à la
fonction f 0v représentée précédemment en figure G.4. On observe bien un effet de
diffusion de la PDF qui tend vers f 0v . Certaines propriétés nécessaires à la validité
physique de cet opérateur sont démontrées dans l’annexe G.6.
G.1.3 Modèle avion
Dans les cas opérationnels, la MMD est calculée avec le logiciel Octopus en
prenant en compte l’ensemble des contraintes réglementaires décrites en annexe B.
Ici, on utilisera un modèle avion simplifié qui fournit la MMD pour un vent de face
donné. Cette MMD est calculée afin de respecter une unique contrainte de pente
minimale :
γ(m, v) ≥ γmin (G.6)
Pour un vent v, la fonction A donne la masse maximum m qui permet de
respecter la contrainte de pente. A est donc défini par :
A(v) = m tel que γ(m, v) = γmin (G.7)
Soit B = A−1, alors :
B(m) = A−1(m) = v tel que γ(m, v) = γmin (G.8)
Soit γs(m) la pente calculée sans effet de vent. L’approximation de cette pente







où F est la poussée de l’avion et Fi est sa finesse.
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Soit Va la vitesse de l’avion au décollage et v la vitesse du vent de face consi-










Figure G.6 – Pente de l’avion en fonction des vitesses de l’avion et du vent






































Dans la suite de cette annexe, on considérera le cas d’un avion d’une poussée
de 570kN et d’une finesse de 12. La pente à satisfaire (ne correspondant pas au cas





































v : Vitesse du vent de face (kt)
Figure G.7 – Masse maximale au décollage en fonction du vent de face
G.1.4 Loi de répartition de la MMD
Soit fv une densité de probabilité associée à la vitesse du vent de face v. On










































m : MMD (tonnes)
Figure G.8 – Fonction de densité de probabilité neutre de m
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G.2. FORMULATION GÉNÉRALE
En utilisant les propriétés de l’opérateur de diffusion, on peut également cal-
culer la densité de probabilité de m sachant vi :




















À chaque étape ti (1 ≤ i ≤ N − 1), la compagnie a la possibilité d’augmenter
la quantité xi de charge vendue ou d’annuler une partie des réservations (de fret
ou de passagers) en fonction des observations et des prévisions météorologiques. On
suppose que xi := xi(vi, {xj}j<i), ce qui signifie que xi dépend de l’observation mé-
téorologique courante et de toutes les décisions précédentes en termes de quantité
de charge vendue. Dans un souci de simplification, on impose xi := xi(vi, xi−1),
c’est-à-dire que xi dépend uniquement de vi et xi−1. Chaque variation xi+1 − xi de











































t1 v1 fm|v1 x1 p1(x1)
t2 v2 fm|v2 x2 p2(x2, x1)
... ... ... ... ...
ti vi fm|vi xi pi(xi, xi−1)
ti+1 vi+1 fm|vi+1 xi+1 pi+1(xi+1, xi)
... ... ... ... ...
tN−1 vN−1 fm|vN−1 xN−1 pN−1(xN−1, xN−2)
tN vN m = A(vN) xN−1 pN(m,xN−1)
Le but de ces variations successives de x est de rejoindre la MMD finale m,
en se servant du fait que les prévisions météorologiques deviennent de plus en plus
précises à mesure que ti se rapproche de tN .
G.2.1 Étapes de la stratégie
À chaque étape ti (1 ≤ i ≤ N − 1), la compagnie a la possibilité d’augmenter
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la quantité de charge commerciale vendue, ou bien d’annuler des engagements en
considérant les observations et les prédictions météorologiques.
Cette quantité totale de charge commerciale vendue à l’instant ti est notée xi.
C’est la suite des valeurs xi que l’on cherchera à optimiser de façon à maximiser le
profit d’exploitation de l’avion. Selon le contexte, les notations des valeurs influant
sur xi pourront varier. En général, on notera xi(vi) pour signifier que xi dépend de
vi, mais xi dépend aussi implicitement des valeurs {xj}1≤j<i.
La variation de la quantité totale de charge commerciale entre ti−1 et ti se
traduit par une valeur xi − xi−1 non nulle. Cette augmentation ou diminution de
la charge induit un profit, ou un coût, noté pi(xi, xi−1). Par exemple, la vente de
charge supplémentaire entraînera un profit (pi > 0), tandis que l’annulation d’une
vente de charge entraînera un coût (pi < 0).
G.2.2 Définition de l’objectif
L’objectif de ces variations successives de x est de coller au plus près de la
valeur finale maximale de charge commerciale m, en se servant du fait que plus ti
se rapproche de tN , plus les prédictions météorologiques sont précises. La fonction
globale de profit P dépend donc de la séquence des {xi}1≤i≤N−1 et de m. On a :
P (x1, . . . , xN−1,m) = p1(x1) + p2(x2, x1) + p3(x3, x2) + ...
+pN−1(xN−1, xN−2) + pN(m,xN−1)
(G.18)
La fonction profit P est une donnée du problème. Le problème final est d’opti-
miser les valeurs xi(vi, xi−1) de façon à maximiser l’espérance de profit
E
(
P (x1, ..., xN−1,m)
)
, sachant que vi suit une loi de probabilité fvi|vi−1 et que
m = A(vN).




x1, ..., xN−1, A(vN)
)
f(v1, . . . , vN)dv1 . . . dvN




On introduit la fonction εi qui est l’espérance mathématique de la somme des
fonctions profit de pi à pN , en considérant que l’on suit une stratégie optimale à










Cette valeur est fonction de vi et de xi et est calculable à l’instant ti. On note :
εi := εi(vi, xi) (G.21)
Par ailleurs, la valeur optimale de xi que l’on peut calculer à l’instant ti est
notée x∗i et est fonction de vi. On note :
x∗i := s(vi) (G.22)
G.3.2 Approche probabiliste récursive
Considérant à l’instant ti que les profits {pj}j<i sont acquis, il faut chercher à
maximiser l’espérance des profits {pj}j≥i, c’est-à-dire la valeur ε(vi, xi). On utilisera
une fonction notée s qui permet de trouver à chaque étape ti, la commande xi per-
mettant de maximiser εi.




εi (vi, x̃i) ∀i∈{1...N−1}


















En effet, l’évaluation de εi est toujours basée sur le schéma récurrent εi =
pi + εi+1, mais l’expression analytique de ce schéma diffère en fonction de l’étape i.
À l’étape 1, l’évaluation de p1 diffère car elle ne dépend pas de xi−1. Pour les
étapes 1 à N − 2, le second membre de l’équation est toujours l’espérance de εi+1 en
fonction de la valeur choisie de xi et des prévisions de vi+1. À l’étape N − 1, qui est
en fait la dernière étape où l’on peut choisir x, le second membre est l’espérance de
pN en fonction des prévisions de m et de la valeur choisie de xN−1.
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Figure G.9 – Structure récursive de la fonction s
G.4 Exemple d’application
Dans cet exemple d’application de l’optimisation de la vente de charge mar-
chande, les précédents modèles de vent et d’avion sont utilisés dans le cas précis







Trois Etapes pdf_ .
Figure G.10 – Description de l’optimisation en trois étapes
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Dans ce cas, la compagnie aérienne doit calculer x1(v1), puis x2(v2, x1), et le
critère à optimiser est P (x1, x2,m). On définit à présent un ensemble de fonctions
de profit qui peut être utilisé pour évaluer la méthode d’optimisation. La forme du
critère P à maximiser est :
P (x1, x2,m) = p1(x1) + p2(x2 − x1) + p3(m− x2) (G.24)
À l’instant t1 : la compagnie vend une quantité de charge x1 à un prix π1 (par
unité de charge).
p1(x1) = π1.x1 (G.25)
À l’instant t2 : la compagnie a la possibilité de reporter une partie de la charge
à un prix π−2 , ou de vendre davantage de charge à un prix π+2 .
p2(x2 − x1) =
{
π−2 .(x2 − x1) si x2 < x1
π+2 .(x2 − x1) si x2 ≥ x1
(G.26)
À l’instant t3 : juste avant le décollage, si la charge précédemment vendue est
supérieure à ce qu’il est possible d’emporter, la compagnie doit en décharger une
partie à un prix π−3 par unité de charge, ce qui implique en plus un coût fixe d’arrêt
de l’appareil noté π03. À l’inverse, si la charge vendue est inférieure à la MMD, on




π−3 .(m− x2)− π03 if m < x2




















Figure G.11 – Fonctions de profit p2 et p3
On observe une discontinuité dans la fonction p3. Comme nous le verrons par
la suite, cette discontinuité engendre deux classes distinctes de scénarios.
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La valeur xi est calculée à chaque étape en utilisant le principe d’optimalité






Comme souvent en programmation dynamique, le calcul des solutions xi com-
mence par le calcul des valeurs suivantes. Cela est motivé par le fait que le calcul de
x1 requiert de prendre en compte les choix futurs de x2 en fonction de v2. À l’inverse,
lorsque l’on calcule x2 à l’étape t2, x1 a déjà été calculé et fixé.
En conséquence, x2 est calculé en maximisant l’espérance de P avec x1 fixé et
en utilisant la PDF (fonction de densité de probabilité) fm|v2 :







Ce qui signifie :



























Les équations (G.30) et (G.32) peuvent être résolues individuellement avec une
méthode de gradient conventionnelle.
La méthode basée sur la programmation dynamique peut être comparée avec
deux autres méthodes empiriques :
– Stratégie 1 : Stratégie optimale au sens de Bellman,
– Stratégie 2 : Stratégie adaptative : x1 = A(v1) et x2 = A(v2)
– Stratégie 3 : Stratégie fixée à l’avance : x1 = x2 = A(E(v3)) = A(
∫
vf 0v (v)dv)
Pour les comparer, on calcule les PDF et les moyennes de P pour chacune de
ces stratégies.
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Profit P (sans unité)
Figure G.12 – Fonction de densité de probabilité de P
Ces trois stratégies fournissent des PDF de P différentes. Les stratégies 2 et
3 peuvent donner à la fois de très bons ou de très mauvais résultats. Au final, la
stratégie basée sur la programmation dynamique donne la meilleure moyenne en
termes d’espérance, ce qui est logique puisque c’est le critère qu’elle optimise.
Sur un cas analytique simple, la méthode de programmation dynamique cor-
respond donc bien à la solution théorique.
G.5 Vers une méthode de contrôle du risque
La caractéristique importante de la solution basée sur la programmation dy-
namique, en comparaison avec les deux autres stratégies, est sa faible variance. Ceci
est dû à la faible hauteur de la bosse sur la PDF de P aux alentours de P = 2050.
Lorsque l’on fait varier π03, on observe que la distance entre cette bosse et la bosse
principale aux alentours de P = 2150 reste égale à π03. Cette non connexité du
support de la PDF de P peut être directement mise en rapport avec la disconti-
nuité d’amplitude π03 dans la fonction coût p3. On peut en déduire que cette bosse
représente les cas pour lesquels x2 > m, ce qui signifie que l’aire de la PDF sous
cette bosse est égale à la probabilité P(x2 > m), que l’on notera Psc (probabilité de
surchage). Dans le cas précédent, on a Psc = 0.4%.
Le coût d’arrêt de l’avion π03 est difficile à quantifier à cause notamment de
l’impact de cet événement sur l’image de marque de la compagnie, et parce que ce
type d’événement survient rarement. Donc même si la programmation dynamique
fournit une stratégie optimale au sens de l’espérance de P , il peut être intéressant de
chercher à contrôler la variance de P , afin de minimiser la probabilité d’apparition
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de cet événement. Cela peut être particulièrement utile pour les petites compagnies
aériennes qui font relativement peu de vols et qui n’ont pas la possibilité technique
de mesurer l’impact financier d’un tel événement.
Ainsi, une des façons de contrôler la variance de P est de contrôler Psc en
introduisant une contrainte probabiliste :
Psc ≤ α (G.33)
Cela équivaut à définir une valeur maximale de x2, notée xα2 , telle que
P(xα2 > m) = α. Dans les faits, diminuer x2 artificiellement implique une dimi-
nution de P(x2 > m). On calcule donc xα2 en fonction de α et v2, de façon à ce que
la condition suivante soit respectée :∫ xα2
0
fm|v2(m).dm = α (G.34)
Le calcul de x2(v2, x1) devient :




































Figure G.13 – Diminution conjointe de la moyenne et de l’écart-type
En utilisant cet algorithme modifié, on peut observer qu’une diminution de α
implique une diminution conjointe et progressive de l’écart-type et de la moyenne
de P comme on le voit sur la figure G.13. Cela confirme que la méthode n’est plus
optimale au sens de l’espérance, mais devient une méthode d’optimisation multi-
critères. En faisant varier α, on peut générer un front de Pareto permettant à la
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compagnie de trouver un compromis entre optimisation de l’espérance et optimisa-
tion de la variance.
Ainsi, chaque compagnie peut choisir sa propre stratégie de contrôle du risque.
Une compagnie de grande échelle, capable d’absorber les variations de rentabilité
de l’exploitation de ses avions, optera probablement pour une stratégie optimale au
sens de l’espérance. À l’inverse, une petite compagnie, ne souhaitant pas prendre de
risque à court terme, préférera réduire son espérance de gain afin de limiter le risque
financier.
De futurs travaux pourraient porter sur l’optimisation du nombre et de la po-
sition temporelle des étapes successives de la stratégie.
G.6 Propriétés de l’opérateur de diffusion
Dans cette annexe, on démontrera les propriétés de l’opérateur de diffusion de
probabilité défini par la formule :







Ces propriétés sont :
– La stabilité sur un temps nul
∀f ∈ F , D0(f) = f (G.37)
– La convergence vers f 0
∀f ∈ F , lim
θ→+∞
Dθ(f) = f 0 (G.38)
– La stabilité de f 0
∀θ ≥ 0, Dθ(f 0) = f 0 (G.39)
– La stabilité de l’opérateur par la composition





– La relation de Chasles





G.6. PROPRIÉTÉS DE L’OPÉRATEUR DE DIFFUSION
G.6.1 Stabilité sur un temps nul
On montre que :
∀f ∈ F , D0(f) = f (G.42)
























D̃0(f)(v) = 1 car f est une PDF (G.47)
⇒ D0(f)(v) = D̃0(f)(v) = f(v) (G.48)
G.6.2 Convergence vers f 0
On montre que :
∀f ∈ F , lim
θ→+∞
Dθ(f) = f 0 (G.49)
∀f ∈ F , lim
θ→+∞
(f ∗ ηλθ)(x) =
∫
R








(x) = c (G.51)
⇒ lim
θ→+∞









= f 0 (G.53)
G.6.3 Stabilité de f 0
On montre que :
∀θ ≥ 0, Dθ(f 0) = f 0 (G.54)






= f 0 (1 ∗ ηλθ) = f 0 (G.55)
⇒ Dθ(f 0) = f 0 (G.56)
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G.6.4 Stabilité de l’opérateur par la composition
On montre que :














































G.6.5 Relation de Chasles
On montre que :












Par soucis de commodité, on notera a = λ(tk − ti) et b = λ(tj − tk). On introduira






























































G.6. PROPRIÉTÉS DE L’OPÉRATEUR DE DIFFUSION
⇔ ηa+b(uj − ui) = ξ
∫
uk∈R
ηb(uj − uk)ηa(uk − ui)duk (G.71)
On pose x = uj − ui et y = uk − ui.




⇔ ηa+b = ξηb ∗ ηa (G.73)
Cette proposition est vraie pour ξ = 1, donc la relation de Chasles s’applique
à l’opérateur D.
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